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I  Sommario 
 
La presente relazione illustra il lavoro di tesi da me svolto presso la sede romana di 
ALCATEL ALENIA SPACE . 
La tesi è incentrata sull analisi di un sistema avionico basato sull impiego di Control 
Moment Gyro (CMG). Lo scopo è quello di identificare un sistema di attuazione in 
grado di adempiere ai requisiti di agilità e di puntamento fine richiesti alla nuova 
generazione di satelliti. 
La prima parte del documento si occupa di illustrare il funzionamento e l uso dei CMG, 
ponendo particolare attenzione al problema delle configurazioni singolari e mostrando 
alcune delle possibili metodologie sviluppate per guidare i Control Moment Gyro ed 
evitare di raggiungere la condizione di singolarità.  
Nella seconda parte, viene mostrato il modello dello Spacecraft, che utilizza tre diverse 
configurazioni di CMG. In particolare: le prime due sono caratterizzate da un cluster di 
4 CMG a configurazione piramidale e differiscono solo per l angolo di inclinazione 
della piramide, la terza è un cluster di due CMG e quattro Reaction Wheel.   Questo 
modello è stato implementato tramite codice Matlab. Parallelamente, in seguito ad un 
dimensionamento di massima, è stato sviluppato un modello matematico del CMG che 
tiene conto del fenomeno dell attrito, della flessibilità del rotore e della componente di 
momento angolare accumulata dalla rotazione del dispositivo di guida del CMG, il 
gimbal. Anche questo modello è stato implementato mediante codice Matlab ed è stato 
utilizzato per rendere il comportamento dello spacecraft il più vicino possibile alla 
realtà. L unico componente del modello che è stato considerato ideale è il sensore che 
fornisce la posizione angolare del satellite, il sensore di stelle, la cui modellizzazione 
esula dagli scopi di questa tesi. 
Infine, è stata condotta una campagna di simulazioni confrontando i risultati ottenuti 
con un modello ideale del CMG, in cui si sono trascurati i fenomeni di attrito e di 
flessibilità del rotore, con quelli ottenuti con un modello reale, che tiene conto del 
modello del CMG, al fine di valutare il comportamento dei dispositivi di attuazione e di 
verificare la bontà del dimensionamento preliminare. Dai risultati delle simulazioni 
effettuate si evince la possibilità di garantire e gestire l agilità del sistema con tutte le 
configurazione del sistema di attuazione che sono state analizzate.                    
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II  Introduzione 
 
Negli ultimi anni lo sviluppo di piattaforme per l osservazione della terra si è trovato 
nella necessità di far fronte a requisiti sempre più stringenti di precisione e agilità, dove 
per agilità si intende la capacità di un satellite di eseguire rotazioni attorno agli assi di 
roll, pitch e yaw nel più breve tempo possibile. 
Tali requisiti sono imposti da manovre particolarmente onerose quali quelle di: 
acquisizione multitarget, puntamento o tracking. 
Per dimensionare il sistema di attuazione che conferisce al satellite i requisiti richiesti è 
necessario definire accuratamente i vincoli di missione che devono essere soddisfatti; 
infatti solo in questo modo è possibile applicare un processo di ottimizzazione ad 
un ampia gamma di situazioni. Alcuni esempi possono essere: 
puntamento multitarget per immagini sequenziali (fig.1 ) 
extended spot light   
high resolution radar  
Ognuno di questi tipi di applicazioni impone notevoli  requisiti di velocità di rotazione 
attorno ad uno o più assi del satellite. Talvolta la richiesta è quella di poter muovere lo 
strumento di osservazione da un bersaglio ad un altro nel minor tempo e nel minor 
spazio possibile, in modo da potere acquisire il maggior numero di target possibili 
prima che il satellite oltrepassi la zona di interesse (puntamento multitarget); altre volte 
è richiesto che il tempo di permanenza del puntamento sul bersaglio sia tale da 
permettere una elevata risoluzione dell immagine (extended spot light), infine vi sono  
dei requisiti, imposti dallo strumento (un payload ottico), circa la velocità a terra di 
osservazione del target (high resolution radar).  
Fig 1  
Allo scopo di adempiere ai requisiti di cui sopra è stato studiato un sistema  di 
attuazione basato su Control Moment Gyros (CMG). Questi attuatori sono in grado,  
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grazie ad un caratteristico principio di amplificazione, di fornire livelli di coppia molto 
elevati, dell ordine di 200 Nm. 
Per questo motivo sono di grande interesse per manovre di rapido posizionamento dei 
satelliti. Come controaltare presentano alcuni problemi:  
1)  sono in grado di accumulare sul satellite una quantità di momento angolare    
inferiore ai sistemi di attuazione basati su Reaction Wheel (RW). 
2) presentano delle condizioni di singolarità proprie della loro configurazione 
geometrica, tali da non permettere loro, una volta raggiunta la singolarità, di 
scambiare coppia con il satellite in una data direzione. 
Per questi motivi è interessante prendere in considerazione sistemi di attuatori misti 
basati, cioè, sia su CMG che su RW. I primi, disposti in una configurazione  
semplificata che non porti a posizioni singolari, erogano coppie elevate su due assi che 
si intendono privilegiare al fini di rispettare i requisiti di agilità; i secondi permettono la 
manovrabilità sul terzo asse  e consentono al satellite di immagazzinare quantità elevate 
di momento angolare.                   
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III  Struttura della Tesi 
 
La tesi è stata strutturata in quattro sezioni principali:  
Nel capitolo 1 sono presentate le caratteristiche ed il principio di funzionamento dei 
sistemi di attuazione basati sui Control Moment Gyros. In questo stesso capitolo viene 
analizzato il significato fisico delle configurazioni di singolarità dei cluster di CMG e la 
loro interpretazione matematica. 
Nel capitolo 2 viene presentata la Dinamica del Sistema illustrando il modello di 
simulazione, sviluppato in codice Matlab, che implementa la soluzione del problema 
della Dinamica inversa. 
Nel capitolo 3 è sviluppato il modello reale dell attuatore, con particolare attenzione 
al problema dell attrito e alla flessibilità del rotore. Inoltre è illustrata la procedura di 
dimensionamento del CMG. 
Nel capitolo 4 sono riportati e messi a confronto i risultati delle simulazioni eseguite 
con due cluster di 4 CMG a configurazione piramidale, diversi solo per l inclinazione 
della piramide, e uno costituito da 2 CMG e 4 RW. Tutte le simulazioni sono state 
svolte usando, prima il modello ideale degli attuatori e poi il modello reale illustrato 
al capitolo 3. 
Infine,  nel capitolo 5 sono illustrate le conclusioni cui si è giunti con l analisi delle 
simulazioni di cui al capitolo 4.             
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Sistemi di Attuazione CMG 
 
In questo capitolo viene illustrato il principio di funzionamento dei Control Moment 
Gyros (CMG) e le loro caratteristiche costruttive. Successivamente è riportata una 
descrizione fisica delle configurazioni di singolarità tipiche dei vari cluster di CMG e 
viene messa in luce la loro interpretazione matematica. I cluster presi in esame sono 
due: uno con 2 CMG e 4 Reaction Wheel (RW), che garantisce il requisito di agilità su 
di un piano e uno con 4 CMG  che ottempera alla richiesta di agilità nello spazio.    
1.1 I Control Moment Gyros  
        1.1.1  Introduzione  
Il Control Moment Gyro è un dispositivo in grado di generare elevati valori di coppia 
da utilizzare per il controllo di asseto dei satelliti.  
Fino a poco tempo fa i CMG erano utilizzati esclusivamente su veicoli spaziali di 
grosse dimensioni come lo Skylab, la stazione spaziale russa MIR e la stazione spaziale 
internazionale (ISS), a causa della loro maggiore complessità e del loro maggior costo 
rispetto alle tradizionali Reaction Wheel. Recentemente le richieste di elevata agilità per 
i satelliti commerciali hanno giustificato un investimento, sia economico che 
tecnologico, mirato allo sfruttamento delle capacità di questi attuatori. Un esempio di 
satellite che monterà questo sistema di attuazione è il satellite, per immagini ad 
altissima definizione, Pleiades il quale monterà un cluster di 4 CMG a configurazione 
piramidale e sarà in grado di compiere una manovra di cross-track slew di 60° in 25 
secondi (fig 1.1).  Questa nuova generazione di satelliti per osservazione della terra 
dovrà avere una elevata agilità in modo da poter essere utilizzati per acquisire immagini 
in sequenza, compiendo elevati angoli di slew in poco tempo. Sarà cosi possibile 
eseguire acquisizioni multitarget o seguire un tracciato a terra. I satelliti saranno in 
grado di orientarsi velocemente verso la stazione di terra per scaricare i dati acquisiti ed 
essere in breve tempo pronti per nuove osservazioni.  
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Fig. 1.1 Satellite Pleiades  
A differenza delle RW, i CMG, generano la coppia di controllo mediante la variazione 
della direzione  di un momento angolare, costante in modulo, generato da un rotore in 
rotazione a velocità costante attorno al proprio asse di spin. La rotazione dell asse di 
spin del rotore avviene mediante uno o più gimbal ( dispositivo di guida del CMG); nel 
caso di singolo gimbal  la rotazione può avvenire solo su di un piano ortogonale 
all asse del gimbal stesso. In questo caso si parla di Single-gimbal Control Moment 
Gyro (SGCMG) (fig. 1.2). Esistono anche CMG con due gimbal, in cui la rotazione 
dell asse di spin della ruota può avvenire attorno a due assi ortogonali; in questo caso si 
parla di Double-gimbal Control Moment Gyro (DGCMG) (fig. 1.3).   
Fig. 1.2 Honeywell  SGCMG  M50  
Un altra variazione che può essere apportata a questo tipo di attuatori è quella di 
considerare un SGCMG con la velocità di spin della ruota variabile; è il caso dei  
Variable speed Single-gimbal Control Moment Gyro (VSSGCMG).  
I SGCMG sono di gran lunga i più utilizzati perché presentano dei notevoli vantaggi 
rispetto a quelli a velocità variabile e a quelli a doppio gimbal. Innanzi tutto hanno una 
struttura meccanica molto più semplice e quindi garantiscono una maggiore  affidabilità  
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ed un costo minore; inoltre presentano una maggiore capacità di amplificazione della 
coppia, consentendo di trasmettere al satellite un momento più elevato, applicando una 
piccola  coppia di controllo sui gimbal.  
 
Fig. 1.3 DGCMG  
L uso di sistemi di attuazione basati su CMG necessita lo sviluppo di una logica di 
controllo che permetta di definire la gimbal rate necessaria a fornire la coppia di 
controllo richiesta.  Una delle maggiori difficoltà che si incontrano nell impiego dei 
CMG è la presenza di configurazioni di singolarità che, una volta raggiunte, non 
permettono di generare coppia nella direzione desiderata. In seguito, queste 
configurazioni, saranno analizzate nel dettaglio.  
Per la corretta progettazione di un sistema di controllo per Control Moment Gyros è di 
fondamentale importanza l analisi dettagliata  delle configurazioni geometriche di 
singolarità tipiche di ogni cluster di CMG; inoltre è necessario lo studio approfondito di 
una metodologia atta ad evitare o, in alternativa, sfuggire nel minor tempo possibile 
dalla condizione di stallo. Per ovviare a questi problemi, nel recente passato, la 
tendenza era quella di sovradimensionare i CMG in modo da posizionare tutte le 
possibili condizioni singolari al di fuori dell inviluppo di momento richiesto. Questa 
strategia, attuabile per veicoli spaziali di grandi dimensioni, diventa inutilizzabile per 
satelliti molto più piccoli a causa dell eccesso di ingombro e peso. Per questo motivo 
vengono continuamente sviluppate leggi di guida che permettono di gestire al meglio le 
condizioni singolari e consentono un dimensionamento dei CMG ad hoc per adempiere 
ai requisiti di missione.     
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        1.1.2  Principio di funzionamento 
 
Un Control Moment Gyro è costituito da una ruota che gira con velocità angolare 
costante, montata su uno o più gimbal. Applicando una coppia al gimbal viene ruotata 
la direzione dell asse di spin del rotore e, conseguentemente, viene variata la direzione 
del momento angolare dell attuatore. Nel caso di CMG a singolo gimbal (in seguito ci 
riferiremo sempre a questo caso) la parte dell attuatore in rotazione a velocità costante è 
vincolata a ruotare sul piano ortogonale all asse del gimbal; in questo modo la coppia 
generata dalla variazione della direzione del momento angolare giace nelle stesso piano 
ed è sempre perpendicolare all asse di spin ed al momento angolare del rotore (fig 1.4).  
Fig. 1.4 Principio di funzionamento dei CMG  
Indicando con  l angolo di rotazione e con 
^
g il versore dell asse di rotazione del 
gimbal, la coppia scambiata dal CMG con il satellite  può essere scritta:  
 T = h × 
. ^
g                                                             (1.1)  
E importante notare la differenza di funzionamento tra le RW e i CMG, le prime 
generano la coppia di controllo facendo variare il momento angolare in modulo e verso 
tenendo fissa la direzione. In questo modo è possibile avere il pieno controllo lungo un 
asse mediante  una sola  ruota.  Al  contrario nei  CMG,  la  direzione  di  variazione del  
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momento angolare è sempre variabile. A causa di ciò è necessario disporre di due 
dispositivi sullo stesso piano per garantire il controllo in una direzione; per garantire un 
controllo ridondato sui tre assi del satellite bisogna, quindi, disporre di particolari 
configurazioni di cluster.    
1.2 Cluster di CMG  
Come già accennato nel paragrafo precedente, la possibilità di effettuare il controllo di 
assetto mediante un sistema di attuazione basato sull uso dei CMG è legata alla 
particolare configurazione dei dispositivi. Più precisamente, è necessario studiare una 
disposizione degli attuatori in grado di distribuire la variazione di momento angolare in 
modo opportuno sugli assi corpo del satellite. A seconda della configurazione adottata è 
possibile disporre di una coppia maggiore sugli assi di roll e  pitch, trascurando il 
controllo lungo l asse di yaw (configurazione con 2 CMG) o garantire una coppia di 
controllo elevata sui tre assi a scapito della semplicità di gestione del sistema 
(configurazione con 4 CMG). Un ulteriore fattore determinante nella scelta del cluster 
da adottare è la presenza di configurazioni singolari che, essendo essenzialmente di 
natura geometrica, dipendono esclusivamente dal posizionamento dei CMG all interno 
del cluster.  
        1.2.1  Singolarità: caso piano  
Una configurazione semplificata, utile per mettere in evidenza il funzionamento dei 
sistemi di CMG ed il significato delle configurazioni singolari, è quella che prevede 
l uso di due CMG con gli assi dei gimbal paralleli e, di conseguenza, il momento 
angolare che ruota in un piano comune ad entrambi (fig. 1.5). In questo caso è semplice 
esprimere la distribuzione di momento lungo gli assi in funzione degli angoli dei 
gimbal: 
1 1 2 2cos cosxh h h
 
1 1 2 2sin sinyh h h
dove 1h e 2h sono i momenti angolari, costanti in modulo, dei due CMG e i i sono 
gli angoli dei gimbal.   
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Fig. 1.5 Caso piano: Configurazioni di singolarità 
Al variare dei i , varia continuamente la direzione e l intensità del momento totale; è 
comunque possibile, individuata una direzione, trovare una coppia di valori per gli 
angoli tale che il momento angolare sia massimo in quella direzione. Ad esempio, 
scegliendo l asse x come direzione preferenziale, la configurazione con 1 2 0 è 
quella che permette di trasmettere il massimo momento angolare nella direzione voluta. 
Questa configurazione è, però, di singolarità, poiché giunti in questa situazione non è 
più possibile variare il momento, quindi fornire coppia, lungo la direzione dell asse x.  
Siamo in una condizione detta di singolarità esterna o di saturazione, in quanto dipende 
dall aver raggiunto il limite massimo di momento disponibile in quella direzione. Nel 
caso di 1 0 e 2 180 , ci si trova ancora in presenza di una configurazione 
singolare; detta interna, per l asse x. Anche in questo caso, pur non avendo raggiunto il 
limite di saturazione in quella direzione, il sistema non è in grado di fornire una coppia 
nella direzione voluta.  
Le due tipologie di singolarità presentate sono di natura profondamente diversa; in 
particolare: la prima, quella di saturazione, non può essere evitata in alcun modo, 
poiché giunti in quella situazione si è già sfruttata tutta la capacità degli attuatori di 
fornire coppia in quella direzione. Di contro, le condizioni di singolarità di tipo esterno 
risultano di gran lunga più critiche ma, in alcuni casi, il sistema può essere gestito in  
modo da evitare la condizione singolare. 
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       1.2.2   Coppia lungo una direzione: 2 CMG 
 
Per poter fornire coppia lungo una sola direzione fissata, a causa della rotazione della 
coppia fornita da un singolo CMG, è necessario disporre di due dispositivi complanari e 
posti in maniera simmetrica rispetto all asse di riferimento lungo cui si vuole far variare 
il momento angolare. Questa configurazione permette di variare il momento angolare 
lungo una direzione, semplicemente muovendo gli assi dei gimbal in modo speculare 
rispetto alla direzione considerata, mantenendo costante (uguale a zero) il momento 
angolare lungo l asse ortogonale (fig. 1.6).  
Una configurazione di questo tipo prende il nome di Scissor pair CMGs. In questo 
modo è possibile avere la completa manovrabilità del veicolo spaziale lungo una 
direzione e, contestualmente, si evita di raggiungere  condizioni singolari di tipo 
interno. Da quanto detto si evince che per avere la completa controllabilità del satellite 
nello spazio sono necessarie tre coppie di attuatori disposte lungo tre assi ortogonali. 
Tuttavia una tale abbondanza di CMG, se da un lato garantisce l agilità del satellite 
dall altro, non presenta alcun tipo di ridondanza.  Proprio per far fronte al problema 
della ridondanza sono state analizzate altre e più complesse configurazioni di CMG.   
Fig. 1.6 Scissor pair CMGs        
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        1.2.3  Coppia nel piano: 2 CMG+ MW 
 
Nel caso in cui si voglia disporre di una coppia su di un piano, cioè si vuole controllare 
la rotazione del satellite attorno a due assi, la configurazione Scissor pair CMGs non è 
adatta a svolgere questo compito. La condizione iniziale, con gli assi dei gimbal 
allineati lungo una direzione, è di singolarità per  la direzione di allineamento. Tuttavia 
è possibile raggiungere lo scopo prefissato posizionando i CMG con gli assi dei gimbal 
disallineati e inserendo una Momentum wheel (MW) tale da fornire un momento 
angolare in grado di creare una situazione di partenza a momento totale nullo 
(configurazione bilanciata). Con questo accorgimento il sistema è in condizione di 
fornire coppia lungo una qualsiasi direzione del piano considerato.  (fig. 1.7).  
Fig. 1.7 Caso bilanciato  
È possibile trovare il profilo da far seguire ai gimbal  in modo da fornire coppia solo in 
direzione x o solo in direzione y. 
Il sistema è descritto da: 
1 2cos cosH x h h                                              (1.2) 
1 2sin sinH y rwh h h                                      (1.3)   
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Dove h1=h2=h e hrw=b*h. Risolvendo le equazioni precedenti è possibile trovare 
l evoluzione degli angoli dei gimbal che permettono di avere H=0 in una direzione 
voluta. Se, ad esempio, vogliamo ottenere una coppia solo in direzione x bisogna porre 
Hy=0 e risolvere il sistema precedente. In questo modo si ottengono i profili di angoli 
da far seguire ai gimbal. La soluzione trovata per questo problema è a molteplicità 
doppia, poiché, per ogni set di angoli  ,  
 
per cui si ottiene un dato valore di 
momento angolare lungo l asse x, esiste un altro set di valori con  e  scambiati 
che genera lo stesso valore di Hx. In figura (1.8) è riportato il grafico della soluzione 
delle (1.2) e (1.3), in cui è stato posto Hy=0 e b=0.5. Pensando di partire da una 
configurazione bilanciata con ~ 10° e ~ 170°, in cui il momento totale è nullo su 
tutti gli assi, è possibile far seguire ai gimbal il percorso rosso (Hx>0) o quello blu 
in modo da far variare tale momento solo lungo la direzione x. Analizzando la figura si 
nota che, indipendentemente dal percorso seguito, si giunge ad una configurazione in 
cui i due angoli sono uguali, i gimbal sono paralleli. Questa condizione comporta che si 
ha il massimo momento angolare disponibile in direzione x e quindi il sistema è 
arrivato ad una configurazione singolare di saturazione. Per uscire da questa condizione 
si dovrebbe imporre ai  gimbal una velocità infinita. In figura (1.9) è riportato lo stesso 
grafico della figura precedente per tre valori diversi del parametro b. Come si evince 
dal grafico, all aumentare del momento della MW, diminuisce notevolmente il 
momento massimo disponibile in direzione x; questo si spiega  perché i gimbal 
dovranno lavorare in prossimità dell asse y per bilanciare il momento generato dalla 
ruota. Nella stessa misura aumenta il momento disponibile in direzione y. In questa 
configurazione, attraverso il momento della MW, è possibile stabilire se il sistema avrà 
una capacità maggiore o minore su uno dei due assi.          
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Fig 1.8 Percorsi dei gimbal per Hy=0 e b=0.5  
Fig. 1.9 Percorsi dei gimbal per Hy=0 e b= 0.5;1;1.5      
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1.2.4 Coppia lungo 3 assi: piramide di 4 CMG 
 
Come già accennato, per controllare il satellite nello spazio sarebbero necessarie 3 
coppie di CMG, ognuna in grado di fornire coppia su di un piano, ciò, comunque, non 
garantirebbe la ridondanza del sistema di attuazione. Per ovviare a questo 
inconveniente è stato studiato un cluster di 4 CMG a configurazione piramidale  
(fig. 1.10) che permette al sistema di fornire coppia lungo tre assi mutuamente 
ortogonali e garantisce una ridondanza in grado di sopperire ad una eventuale avaria. 
Fig. 1.10 Configurazione piramidale dei CMG  
In questa configurazione gli assi dei gimbal sono perpendicolari alle facce di una 
piramide a base quadrata, il cui asse coincide con l asse z della terna di riferimento 
body; i momenti angolari sono vincolati a ruotare sui piani definiti da queste facce. 
Indicando con i l angolo di rotazione del momento angolare, generato dal i-esimo 
CMG, rispetto al piano xy e con l angolo di inclinazione delle facce della piramide, 
sempre rispetto al piano xy, siamo in grado di scrivere l espressione del  momento 
angolare totale:    
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1 2 3
1 1 2 2 3 3
1 2 3
cos( )sin( ) cos( ) cos( )sin( )
( , cos( ) cos( )sin( ) cos( )
sin( )sin( ) sin( )sin( ) sin( )sin( )
i iH h h hh
 
4
4 4
4
cos( )
cos( )sin( )
sin( )sin( )
h
                                                                                                  (1.4)       
    
Partendo dalla equazione (1.4) è possibile scrivere la variazione di momento angolare 
rispetto alla terna di riferimento assi corpo del satellite: 
                                                                                                         
                                                       ( )i iH h A                                   (1.5)                         
1 2 3 4
1 2 3 4
1 2 3 4
cos( )cos( ) sin( ) cos( )cos( ) sin( )
sin( ) cos( )cos( ) sin( ) cos( )cos( )
sin( )cos( ) sin( )cos( ) sin( )cos( ) sin( )cos( )
A
          (1.6) 
              
La 1.5 è utile poiché permette di conoscere le componenti, in assi corpo, della coppia 
trasmessa al satellite una volta che siano note: la matrice A e le velocità di rotazione dei 
gimbal (gimbal rate). La matrice A esprime analiticamente la geometria del sistema; 
quindi le condizioni di singolarità dipendono esclusivamente da questa. In particolare, 
una volta assegnata la geometria del cluster è possibile determinare le possibili 
direzioni di singolarità studiando l inviluppo del momento angolare (§ 1.3).   
1.3 Momentum saturation surface   
Una efficace metodologia per visualizzare le direzioni di singolarità per una data 
configurazione dei CMG è quella di costruire le superfici di momento di saturazione, 
ovvero l inviluppo del momento disponibile in ogni direzione in caso di singolarità.  
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Sia gi il versore dell asse dell i-esimo gimbal e hi il rispettivo versore dell asse di spin 
della ruota; si può definire un terzo versore: 
i i if g h
 
I tre versori introdotti formano un set di vettori ortogonali rotanti attorno all asse, g, di 
spin del gimbal e giocano un ruolo fondamentale nello studio delle condizioni singolari 
della configurazione in esame. 
Possiamo scrivere: 
i
i i i
i
hdH f
                                                 (1.7) 
Se consideriamo l i-esimo CMG, la condizione di singolarità, lungo la direzione u, può 
essere espressa: 
0ih u
cioè, siamo in singolarità quando il vettore momento angolare è allineato con la 
direzione singolare. 
Poiché i i if g h e if =1 la condizione di singolarità diventa:  
i
i
i
g uf
g u                                                                 (1.8)  
Ma ricordando che i i if g h si ricava che la condizione di singolarità si esprime 
tramite 
( )i i
i
i
g u gh
g u                                                          (1.9) 
Se consideriamo l intero sistema di 4 CMG, è possibile scrivere il singular momentum 
vector totale; cioè il momento angolare totale corrispondente ad una configurazione di 
singolarità per una direzione u. 
Generalizzando la (1.9) si arriva a scrivere: 
( )i i
i
i
g u gH
g u                                                   (1.10)  
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La (1.10) esprime, assegnata la geometria del sistema attraverso i versori gi, il vettore 
del momento angolare totale per cui si raggiunge la condizione di singolarità.   
        1.3.1  Superfici singolari di un cluster piramidale  
Tramite l equazione (1.10) definita nel paragrafo precedente è possibile individuare e 
esprimere graficamente la distribuzione nello spazio del momento angolare in 
condizioni di singolarità; semplicemente facendo variare il vettore u in ogni direzione. 
Nel caso di una configurazione piramidale del cluster (fig. 1.10), i versori degli assi dei 
gimbal hanno l espressione: 
1
sin( )
0
cos( )
g ; 2
0
sin( )
cos( )
g ; 3
sin( )
0
cos( )
g ; 4
0
sin( )
cos( )
g
  
Usando la (1.10) si ottengono le superfici di singolarità (fig. 1.11 e fig. 1.12), entrambe 
ottenute ponendo =0° (assi dei gimbal paralleli). Nelle due figure è rappresentato il 
momento disponibile lungo i tre assi. La prima (fig. 1.11) rappresenta l inviluppo dei 
momenti di saturazione, è ottenuta ponendo positivi tutti i termini della (1.10). In ogni 
direzione in cui è rappresentata la superficie si ha una condizione di singolarità, in 
quanto si è raggiunta la massima proiezione del momento angolare in quella direzione; 
si tratta ,dunque, di singolarità esterna. Si nota (fig. 1.11) che la superficie di singolarità 
di saturazione non contiene tutto l inviluppo di momento ma presenta dei fori circolari. 
Nelle direzioni individuate da tali fori la condizione di singolarità viene raggiunta 
prima che si arrivi alla saturazione del momento angolare; ci troviamo in presenza di 
condizioni di singolarità interne.  
Le ulteriori combinazioni di segni che si possono assegnare ai termini della (1.10) 
permettono di visualizzare le superfici di singolarità interne. Alcune costituiscono i 
bordi dei fori della superficie di saturazione, altre (fig. 1.12) sono di raccordo tra le 
finestre mostrate nella figura 1.11.   
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Fig. 1.11 Momento di saturazione 
Fig. 1.12 Momento singolare interno   
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Nelle figure sopra riportate si visualizzano facilmente le direzioni in cui si trovano 
condizioni di singolarità ma non è possibile individuare quali combinazioni di angoli di 
gimbal corrispondono a quelle situazioni; per conoscere queste combinazioni di angoli 
è necessario studiare la (1.5) e verificare quali valori di i la portano in singolarità.                              
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  Dinamica del Sistema 
 
In questo capitolo viene illustrato il modello della dinamica dello Spacecraft che è stato 
implementato mediante codice Matlab. Di tale modello vengono messe in evidenza le 
singole componenti: la Piattaforma , il sistema di controllo, i sensori di posizione ed il 
sistema di attuazione. La Piattaforma è stata schematizzata utilizzando l inversione della 
dinamica del sistema, ottenuta tramite la seconda equazione cardinale della meccanica. 
Come sistema di controllo si è scelto di usare un controllore proporzionale-integrativo-
derivativo (PID).  Per quanto riguarda i sensori di posizione; si è scelto di considerare 
che questi siano ideali, cioè non affetti da ritardi ed errori. Infine come sistema di 
attuazione sono stati presi in considerazione due diversi array di CMG.    
2.1 Il Modello del Veicolo spaziale  
2.1.1 Introduzione  
Nello studio della dinamica dei satelliti vengono comunemente utilizzate tre terne di 
riferimento: Ti,To e Tb. 
La terna Ti (Xi, Yi, Zi), di versori 1, 2, 3 è una terna inerziale con l origine O 
nel centro della terra (Inertial Reference Frame). 
La terna To (Xo, Yo, Zo), di versori io, jo, ko è la terna di riferimento orbitale 
(Orbital Reference Frame) con origine nel centro di massa del satellite i cui 
assi sono tali che:  
                        ko punta verso il centro della terra; 
                        io appartiene al piano dell orbita, è perpendicolare a ko ed è nella                       
                                    direzione del vettore velocità del satellite; 
                                 jo è tale che la terna risulti levogira. 
La terna Tb (Xb, Yb, Zb), di versori i, j, k (Body Reference Frame) è solidale al 
satellite ed ha origine in C, suo centro di massa. 
In questa trattazione sono state utilizzate queste tre terne di riferimento. In particolare 
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per indicare la posizione del satellite vengono utilizzati gli angoli di Eulero ,  e  tra 
la body reference frame e la orbital reference frame.    
2.1.2 Il Sistema  
Il sistema rappresentativo del satellite è stato implementato tramite un codice Matlab 
seguendo lo schema riportato in fig. 2.1.   In ingresso viene inserita la manovra che  si 
vuole fare eseguire al veicolo spaziale; questa è indicata tramite i valori degli angoli di 
Eulero c, c, c. Il sistema parte da una configurazione in cui gli angoli rilevati dai 
sensori di posizione ( r, r, r) sono nulli, le due terne To e Tb coincidono,  si vuole che 
esso evolva fino a raggiungere la posizione indicata in ingresso. In particolare, per 
verificare il funzionamento del modello, viene inserito un profilo di manovra e si 
verifica  che il satellite lo segua il più fedelmente possibile.  
 
Fig. 2.1 Schema del sistema   
I valori degli angoli di Eulero in ingresso, vengono confrontati con quelli in uscita dal 
blocco dei sensori, si valuta l errore tra l assetto voluto e quello effettivamente assunto. 
Con questo errore si entra nel blocco PID, rappresentativo del controllore. Questo 
richiede una coppia, Tpid, necessaria ad annullare il suddetto errore. Proseguendo si 
entra nel blocco ATTUATORE il quale fornisce al satellite la coppia che è stata 
richiesta dal controllore, compatibilmente con i propri limiti.  
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La coppia fornita dal sistema di attuazione mette in rotazione il satellite e, attraverso 
l equazione della dinamica, si valuta la velocità  del satellite, in un riferimento assi 
corpo. In fine, il blocco dei sensori valuta la posizione del satellite istante per istante e 
chiude il loop.   
2.1.3 La Piattaforma  
Per lo studio svolto, è stato preso in considerazione un satellite operante su un orbita 
circolare a 700 Km di quota con la matrice di inerzia: 
350 0 0
0 250 0
0 0 200
J
   
2
*Kg m
  
L orbita considerata ha i seguenti parametri:  
e = 0 
a = 3539 Km 
i = 97.5°  
= 270°  
= non definito per orbite circolari 
= 0° all istante iniziale   
2.1.4 La Dinamica inversa  
Come già accennato in precedenza, la piattaforma è stata schematizzata tramite 
l inversione della seconda equazione cardinale della meccanica; che, scritta in 
riferimento ad una body reference frame, assume la forma:    
2 DINAMICA DEL SISTEMA 
26 
cc cHM H
 
con: 
c J hH
c J hH
Dove J è la matrice di inerzia del satellite, cM la risultante delle coppie esterne 
rispetto al centro di massa, 
cH il momento angolare totale e cH la sua derivata 
sempre rispetto al centro di massa; mentre h e h sono rispettivamente, il momento 
angolare e la derivata del momento angolare del sistema di attuazione. Sviluppando e 
risolvendo rispetto a , si ottiene: 
1 ( )c cJ M H
 
Ovvero 
1 ( )c h J hJ M    (2.1) 
Per risolvere il problema della dinamica inversa, rappresentato mediante la (2.1), è 
necessario conoscere: la cinematica del sistema, il comportamento degli  attuatori e la  
risultante delle coppie esterne agenti sul satellite. A questo livello di analisi del 
problema, si è scelto di trascurare le coppie esterne, qualunque sia la loro natura. 
0cM
 In breve, la risoluzione del problema presentato si articola in tre passi: 
determinare, a partire dalla coppia richiesta dal controllore PID, la variazione 
di momento angolare richiesto al sistema di attuazione; 
calcolare il comando da impartire agli attuatori, in termini di accelerazioni 
angolari (nel caso delle RW) o di gimbal rate (nel caso di CMG), in modo che 
questi generino la coppia richiesta; 
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integrare le equazioni del moto degli attuatori in modo da conoscerne in ogni 
istante la configurazione e potere, cosi, calcolare la dinamica completa del 
satellite. 
Per risolvere il secondo punto è necessario studiare la configurazione del sistema di 
attuazione per potere calcolare le accelerazioni angolari o la gimbal rate da imprimere 
alle RW, nel caso di accelerazioni, o ai CMG nel secondo caso. In entrambi i casi si 
verifica che il comando viene determinato mediante un processo di pseudoinversione
di una matrice non quadrata; i cui coefficienti rappresentano la variazione del momento 
angolare: al variare degli angoli di gimbal, se siamo in presenza di CMG, o  al variare 
della velocità,  nel caso in cui si parli di RW.  Nel caso di sistemi di  attuazione basati su 
Control Moment Gyro bisogna fare molta attenzione ad evitare che il comando richiesto  
non faccia tendere il sistema verso le condizioni di singolarità discusse al capitolo 1. Per 
evitare ciò sono state elaborate varie metodologie per eseguire la pseudoinversione, 
mirate alla generazione di un comando, per i CMG, che tenga il sistema lontano da 
configurazioni pericolose .  Questi metodi saranno discussi più avanti in questo 
capitolo.    
2.1.5 La Cinematica  
In fig. 2.1, la  in uscita dalla Plant entra nel blocco denominato Sensor. Questo 
rappresenta i sensori di posizione normalmente presenti sul satellite, per esempio il 
sensore di stelle (lo Star Tracker). In questo modello i sensori sono stati considerati 
ideali, cioè, il valore in uscita da questo blocco è ottenuto semplicemente mediante la 
propagazione della cinematica; non si è tenuto conto né di errori di misura, né di 
eventuali rumori presenti nello strumento. 
Il valore della ottenuto dalla (2.1) viene integrato e utilizzato per ricavare i valori 
delle derivate degli angoli di Eulero mediante la (2.2)  
0
1 1
0
0
TB B   (2.2)                                  
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La matrice B
 
dipende dal set di angoli di Eulero che si è scelto di usare cioè, dalla 
sequenza di rotazioni con cui si vuole portare le due terne (body e orbital) a coincidere. 
In questa situazione si è deciso di adottare una sequenza di rotazioni 3-1-2 riportata in 
fig. 2.2.  
Fig. 2.2 sequenza di rotazioni elementari  
Con questa sequenza di rotazioni elementari, il vettore velocità angolare si esprime 
tramite: 
' ''z x y                                                  (2.3)  
Dove z , 'x e ''y sono i versori degli assi attorno cui si compiono le rotazioni 
rispettivamente yaw, roll e pitch. Per esprimere la (2.3) in assi corpo è necessario 
proiettare i versori, di cui sopra, in assi corpo.  Il versore  z coincide  con  la  direzione  
dell asse z del sistema di riferimento orbitale (ORF) e quindi deve essere moltiplicato 
per la matrice di trasformazione da ORF a BRF (riferimento body), ORF BRFT  riportata  
in appendice. Il versore 'x ha componenti solo lungo gli assi Xb e, Yb, dovute alla 
successiva rotazione attorno all angolo di pitch .  ''y si trova già a coincidere con il 
versore del asse Yb. A questo punto è possibile scrivere:  
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0 cos 0
0 0 1
1 sin 0
ORF BRFT
 
e quindi, sviluppandola 
cos 0 sin cos
0 1 sin
sin 0 cos cos
B                           (2.4)  
Per considerare la cinematica completa del satellite è necessario tenere conto della 
velocità orbitale dello spacecraft, 0 ,questa sarà sempre diretta nel verso opposto al 
versore jo dell asse Yo. Per un orbita circolare: 
0 3
r
Con parametro gravitazionale della terra (vedi appendice) e r distanza dello 
spacecraft dall origine della terna di riferimento. 
Si può, quindi scrivere l espressione completa della cinematica  
0
1 1
0
0
TB B      (2.5)   
Dalla (2.5) si ricavano le derivate degli angoli di assetto; integrandola si ottengono gli 
angoli di assetto. Come già detto, i valori ottenuti dall integrazione della (2.5) vengono 
considerati come valori ottenuti dalla lettura dei sensori di posizione; l unico filtro 
introdotto è quello che evita di considerare valori, per gli angoli di assetto, inferiori a 
510 radianti. Questa decisione è supportata dalla presenza di rumori, nei sensori reali,  
che inducono errori nella misurazione, anche, maggiori di quelli qui considerati.      
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         2.1.6  Il Controllore PID 
 
Dopo avere calcolato l errore, in termini di angoli di Eulero, tra la posizione desiderata 
e quella effettivamente occupata, questo viene utilizzato come valore di ingresso per un 
controllore proporzionale-intregrativo-derivativo. Il PID calcola la coppia necessaria ad 
annullare l errore di assetto tramite: 
PID p d itT K K K                                 (2.6) 
c r
c r
c r
                            
Dove , e sono gli errori sugli angoli di Eulero; pK , dK e iK sono i 
valori delle costanti, rispettivamente, per il controllore proporzionale, derivativo e 
integrativo. I valori di queste tre costanti sono stati determinati mediante un analisi, nel 
dominio della frequenza, del sistema formato dal satellite e dal controllore. 
Fig. 2.3 Schema utilizzato per la sintesi del controllore PID  
La sintesi del controllore è stata basata su dei valori delle costanti già utilizzati per un 
sistema simile; quindi, utilizzando tali valori, è stata verificata la stabilità del sistema 
mediante il diagramma di bode in ciclo aperto. Per disegnare questo diagramma è stato 
necessario trasformare le equazioni, della plant e del controllore, nel domino di Laplace 
e ricavare le funzioni di trasferimento:  
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2
1( )A s
J s
                                                        (2.7) 
2
2
( ) ( )( ) d p p i iK K s K K s KH s
s s
                                  (2.8)   
Dove A(s) e H(s) sono le funzioni di trasferimento, rispettivamente, della plant e del 
controllore. Si è scelto di utilizzare valori dei guadagni diversi sui tre assi, visto che lo 
spacecraft presenta inerzia diverse nelle tre direzioni. Inoltre è stato necessario 
adoperare guadagni diversi secondo l asse che è interessato dalla manovra. Di seguito 
sono riportati i guadagni utilizzati per il controllore nel caso di manovra sull asse di roll 
e sull asse di pitch. 
I guadagni utilizzati sono: 
 
100
50
50
pK
650
350
350
dK
0.01
0.01
0.01
iK
per manovre sull asse di roll. 
50
120
50
pK
350
950
350
dK
0.01
0.01
0.01
iK
Per manovre sull asse di pitch.  
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Con i valori sopra indicati la funzione di trasferimento, in ciclo aperto, del sistema 
completo, considerando una manovra sull asse di roll e il solo asse di manovra, è:  
2
4 3
750 100 0.01( ) ( ) ( )
350 350
s sG s A s H s
s s
                                  (2.9)  
Dal tracciamento del diagramma  di Bode di G(s), si vede che il sistema è stabile e, 
inoltre, presenta un margine di guadagno (GM) di -85.4 dB e un margine di fase (PM) 
pari a 31.6 deg. Tutti questi dati sono facilmente leggibili in figura (2.4).  
 
Fig. 2.4 Diagramma di Bode di G(s)          
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        2.1.7  Il Sistema di attuazione 
 
Il sistema di attuazione deve essere in grado di fornire, al satellite, la coppia richiesta 
dal sistema di controllo, o quanto meno avvicinarsi il più possibile a questa. Il valore 
della coppia in uscita dal controllore viene utilizzato come valore di ingresso per il 
blocco attuatore; tramite questo si deve ricavare il comando per far si che venga 
generata la variazione di momento angolare richiesta. Nel caso di sistemi di CMG, 
come già accennato, il comando da fornire agli attuatori deve essere ricavato in termini 
di gimbal rate; poiché i CMG si basano sul riorientamento dei gimbal.  
Nel caso di sistemi basati su RW, che generano coppia variando la velocità di 
rotazione, il comando sarà fornito in termini di accelerazione delle ruote.  
Sistemi di CMG  
Nel caso di cluster di CMG è possibile scrivere  
( )H A                                                 (2.10) 
Dove i  sono le gimbal rate.  
Invertendo la (2.10) e ponendo  
PIDH T
cioè chiedendo che il sistema di attuazione eroghi la coppia richiesta dal controllore, si 
ricava il comando che deve essere eseguito dal CMG per fornire la variazione di 
momento angolare richiesta. I metodi per eseguire la pseudoinversione della matrice 
( )A  saranno discussi in seguito.  
Per valutare la coppia fornita dal cluster basta utilizzare la (2.10) con i valori di 
ricavati dal processo di pseudoinversione. Con questo metodo si ottengono dei valori di 
coppia leggermente diversi da quelli richiesti, a causa degli errori introdotti dall avere 
effettuato una pseudoinversione. Integrando la (2.10) è possibile ricavare il momento 
angolare del cluster tramite: 
( )H B
                                                   (2.11) 
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Come già visto, sia la matrice ( )A
 
che la matrice ( )B dipendono dal tipo di 
configurazione dei CMG. Nel caso di un sistema di n-gyro la matrice ( )A  si scrive:   
1 1 1 2 1
2 1 2 2 2
3 1 3 2 3
( )* (1) ( )* (2) ... ( )* ( )
( )* (1) ( )* (2) ... ( )* ( )
( )* (1) ( )* (2) ... ( )* ( )
f fail f fail f n fail n
A f fail f fail f n fail n
f fail f fail f n fail n
           (2.12)  
Le flag fail servono per simulare le possibili failure del singolo CMG: con fail=1 il 
CMG funziona correttamente; con fail=0 il CMG è in condizione di avaria.  
Integrando i valori di ottenuti dall inversione della (2.11) si ricavano gli angoli dei 
gimbal istante per istante, questi vengono inseriti nuovamente nella matrice ( )A , 
esprimendo la nuova configurazione del cluster. In figura (2.5) è riportato lo schema 
secondo cui è stato implementato il modello del sistema di attuazione.  
Fig. 2.5 Sistema di attuazione CMG  
Nel capitolo successivo sarà analizzato in dettaglio il modello del CMG mettendone in 
evidenza i limiti di saturazione e le caratteristiche meccaniche.  
Sistemi di RW  
Come già visto per i sistemi costituiti da CMG, anche per cluster di Reaction Wheel   è 
possibile scrivere una relazione che lega il comando da imporre alle ruote, in questo 
caso l accelerazione, alla variazione di momento angolare desiderata: 
RWH A                                                  (2.13) 
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Dalla (2.13) si evince che, imponendo il valore di H , tramite un processo di 
pseudoinversione della matrice RWA è possibile ottenere il valore della accelerazione 
che devono avere le ruote per generare la coppia richiesta. Analogamente a quanto 
detto per i cluster di CMG, anche in questo caso: 
PIDH T
 
La matrice RWA della (2.13)  è tale da proiettare i momenti angolari delle singole 
ruote lungo gli assi corpo del satellite; i suoi termini sono, poi, moltiplicati per i valori 
dell inerzia di ogni singola ruota. Per un sistema di 3 RW montate una per ogni asse 
corpo del satellite, la matrice RWA  assume la forma:  
1
2
3
0 0
0 0
0 0
RW
RW RW
RW
J
A J
J
 
Nel caso di 4 RW in configurazione piramidale a base quadrata, come rappresentato in 
figura (2.6) 
Fig. 2.6 RW a configurazione piramidale     
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La matrice RWA  si scrive: 
 
1 1 3 3
2 2 4 4
1 1 2 2 3 3 4 4
cos( ) 0 cos( ) 0
0 cos( ) 0 cos( )
sin( ) sin( ) sin( ) sin( )
RW RW RW RW
RW RW RW RW RW
RW RW RW RW RW RW RW RW
J fail J fail
A J fail J fail
J fail J fail J fail J fail
(2.14)  
Dalla pseudoinversione della (2.13) si ricavano le accelerazioni da imporre alle ruote, 
integrando queste si trovano le velocità delle RW. È necessario inserire due blocchi di 
saturazione: uno sulle accelerazioni massime e uno sulle velocità massime sopportabili 
dalle RW. Questi blocchi di saturazione saranno meglio illustrati nel capitolo 
successivo contestualmente alla modellizzazione dell attuatore.  
Sistemi misti: RW+CMG 
Nel caso di sistemi composti sia da Reaction Wheel che da Control Moment Gyro 
(sistemi misti) è possibile scrivere una equazione analoga alle (2.10) e (2.13), con 
opportuni accorgimenti: 
CMG RWH A x                                           (2.15) 
Nella (2.15) il vettore  
1
1
...
...
m
n
x
 
che riunisce il vettore della (2.10) e il vettore della (2.13), rappresenta il 
vettore dei comandi da fornire al sistema di CMG e RW. In analogia  a quanto visto 
fino ad ora per i sistemi di CMG e per quelli di RW, la matrice: 
CMG RW CMG RWA A A                                   (2.16) 
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rappresenta la configurazione del sistema di attuazione. Eseguendo la pseudoinversione 
di questa matrice si ottengono i valori del comando da impartite ad ogni singolo 
attuatore, in termini di gimbal rate per i CMG e di accelerazione per le RW.    
2.2 La Pseudoinversa  
Come già detto nel paragrafo precedente, per ricavare il comando da imporre al sistema 
di attuazione è necessario effettuare una operazione di pseudoinversione della matrice 
riportata in (2.12), ovvero (2.14) ovvero (2.16). In tutti questi casi siamo in presenza di 
matrici non quadrate: hanno 3 righe e n colonne, con n pari al numero di attuatori che  
compongono il sistema. 
Inoltre, nel caso di sistemi in cui sono presenti i Control Moment Gyro, l inversione 
della (2.12) o (2.16) può generare delle gimbal rate  che portano i CMG in condizioni 
di singolarità. Per ovviare a tale eventualità sono state studiate varie tecniche di 
pseudoinversione che consentono, al sistema, di tenersi lontano da configurazioni di  
singolarità interne. Questi metodi sono di seguito analizzati.          
2.2.1  La Pseudoinversa di Moore 
 
Penrose (PI) e le condizioni di              
singolarità  
Il metodo più semplice per eseguire la pseudoinversa è quello elaborato da Moore 
Penrose e che consiste nel risolvere un problema di minimo. Facendo riferimento al 
problema posto tramite la (2.10), cerchiamo la matrice A tale che, per ogni vettore 
, sia minimo l errore tra la coppia richiesta e quella fornita: 
min A H
                                                 (2.17) 
Risolvendo la (2.17) si trova: 
1T TA A A A
                                             (2.18)  
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La (2.18) prende il nome di pseudoinversa di Moore 
 
Penrose, permette di invertire la 
(2.10) e quindi di ottenere la gimbal rate necessaria per generare la variazione di 
momento angolare voluta. Tuttavia questo metodo non garantisce sempre una 
soluzione. Quando la matrice A ha rango inferiore a quello massimo ( max 3Rank ), 
la PI non esiste e il sistema raggiunge una configurazione singolare. Questa 
configurazione singolare si presenta quando tutte le coppie generate dai CMG del 
cluster giacciono su un piano ortogonale alla direzione lungo la quale è richiesta la 
coppia. In maniera del tutto analoga, si può dire che il sistema è in singolarità quando 
gli assi di spin delle ruote di tutti i CMG sono complanari ed ortogonali alla direzione 
in cui si vuole generare la variazione di momento. Ad esempio, nel caso in cui sia 
richiesta una coppia nella direzione dell asse corpo Xb , se tutti i momenti angolari dei 
CMG si trovano sul piano Yb  Zb, la matrice  TA avrà la prima riga formata da termini 
tutti nulli e quindi la (2.18) non ha soluzione: la pseudoinversa non esiste. È necessario, 
dunque, studiare dei metodi  alternativi di pseudoinversione  tali che tengano il sistema  
lontano da condizioni di singolarità.  
2.2.2 La Pseudoinversa Modificata (PIM)  
Come è stato mostrato nel paragrafo precedente, la PI di Moore Penrose, non è in 
grado di risolvere, sempre, il problema della determinazione delle velocità angolari dei 
gimbal. Per ovviare a questo problema è stata studiata una diversa funzione da 
minimizzare tale che tenga lontano il sistema da configurazioni singolari. La funzione 
in esame è: 
min ( ) ( )
T
TA T P A T Q                                    (2.19) 
Dove T  è il vettore che esprime la coppia richiesta, P  e Q  sono due matrici peso, 
definite positive. Tipicamente si pone:  
3P I
4Q I
Con 3I  e 4I  matrici identità, rispettivamente 3×3 e 4×4. 
In questo caso la soluzione della pseudoinversa è: 
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1
3( )T TA A AA I                                        (2.20) 
2
0 0 33( )k                                                (2.21) 
Avendo definito 233
 
minimo dei valori singolari della matrice A, 0k scalare 
opportunamente definito e 0 valore costante tipico dei punti di singolari. Tramite la 
(2.21), il parametro diviene indicativo della distanza della soluzione del problema 
dalla condizione di singolarità. Più il det TAA sarà prossimo allo zero, più il 
parametro sarà grande e tenderà ad allontanare il sistema dalla configurazione 
singolare. La definizione (2.20) della pseudoinversa permette di trovare un comando 
che massimizza la distanza del sistema dalla condizione di singolarità. La A è anche 
chiamata Singularity Robust Steering Law; questa non impedisce che il sistema cada in 
condizioni singolarità ma cerca, solamente, di tenerlo lontano da queste.  
        2.2.3  La Pseudoinversa Modificata con dithering (PIMD)  
Da quanto detto nel paragrafo precedente si evince che la PIM è incapace, una volta 
raggiunta la singolarità, di generare un comando per la gimbal rate diverso da zero; in 
altri termini, una volta entrati in singolarità, i gimbal rimangono bloccati in tale 
configurazione in quanto la PIM è in grado di comandare esclusivamente:  0 .  La 
soluzione a questo problema sta nel cercare di garantire una 0 in qualsiasi 
condizione. A questo scopo si può giungere modificando la matrice Q , inserendo uno 
sporcaggio  artificiale che sia in grado di permettere al sistema di allontanarsi dalla 
singolarità. La matrice Q  si modifica: 
Q E
                                                (2.22) 
con  
3 2
3 1
2 1
1
1
1
E                                            (2.23) 
0 sin( )i it                                        (2.24) 
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Con queste condizioni la pseudoinversa si può scrivere: 
* ( )T TA A A A E
                                       (2.25) 
La (2.24) è stata definita in modo da modulare in maniera continua il segnale di 
dither per garantire che * 0A T . I valori di: ampiezza 0 , frequenza di 
modulazione
 
e  fase i sono selezionati in maniera opportuna a seconda del 
problema in esame. In letteratura i valori più comunemente usati sono: 
0 = 0.01 
= 0.5 
( 1)
2i
i
Questo segnale comanda una velocità dei gimbal differente da quella desiderata, solo in 
presenza si singolarità. Ciò non evita di giungere nella condizione singolare ma 
permette  di  transitarci  rapidamente  attraverso.  Tuttavia  questa legge  di  controllo, a  
causa del disturbo artificiale introdotto, induce un errore sull assetto target del 
satellite. In caso di Tracking con puntamento fine, questa legge non può essere essere 
utilizzata. È opportuno sottolineare che, nel caso la singolarità raggiunta sia quella di 
saturazione , anche attraverso questa modifica della legge di guida, è impossibile far 
transitare il sistema attraverso la condizione singolare; in particolare è impossibile 
generare coppia lungo la direzione di singolarità, qualunque sia la legge di guida presa 
in considerazione. Emerge, quindi, l inamovibile vincolo fisico intrinseco di ogni 
sistema di CMG: raggiunta questa configurazione, gli attuatori rimangono 
inesorabilmente bloccati.          
2.2.4 La Pseudoinversa standard con Null Motion (PINM)  
Un altro metodo per uscire da una configurazione singolare è quello di sfruttare la 
ridondanza del sistema di CMG per modificare la soluzione della pseudoinversa 
aggiungendo un comando, nm , che, appartenendo al kernel della matrice A, permetta 
di riorientare i CMG senza scambiare coppia con il satellite. Si ha, cioè, 0nmA . 
Con questo accorgimento, la soluzione della pseudoinversa è: 
1( )T TA A AA n
                                          (2.26) 
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Dove: 
   è uno scalare opportunamente selezionato 
    n è un vettore appartenente al kernel di A (An=0). 
Un metodo di notevole interesse per identificare il comando di null motion , definisce 
il vettore n allineandolo con la direzione del vettore nullo Jacobiano: 
1
2
3
4
C
C
n
C
C
 
Con: 
   
1( 1)ii iC M ;  det( )i iM A ; iA A  con la i-esima colonna rimossa; 
  
6
6
1
1
mm
con
mm
. det( )Tm AA
 
Questo metodo introduce il null motion a prescindere dal valore di m; in questo 
modo, anche lontani da configurazioni singolari, la gimbal rate calcolata con la 
pseudoinversa viene modificata da quella di null motion . L aspetto negativo di questa 
legge di guida è che il comando generato può, addirittura, portare il sistema verso la 
singolarità; poiché la direzione di null motion comandata istantaneamente non tende a 
massimizzare il valore di m. Questo tipo di controllo è in grado di sfuggire da un tipo di 
singolarità, dette iperboliche . Le configurazioni da cui non è possibile uscire tramite 
il null motion  , ovvero senza applicare al sistema delle coppie indesiderate, prendono 
il nome di singolarità ellittiche .           
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 Il Modello degli Attuatori 
 
In questo capitolo sarà sviluppato il modello degli attuatori, CMG e RW. Verranno 
messi in evidenza i limiti fisici di entrambe le tipologie di dispositivi. Nella prima 
parte, per prima cosa sarà mostrato il procedimento seguito per dimensionare i CMG 
rendendoli atti ad adempiere ai requisiti di missione. Successivamente verrà affrontato 
il problema dell attrito: sarà discusso il modello di frizione bilineare adottato sia per i 
CMG che per le RW. Dopo di ciò, sarà posta attenzione al modello vero e proprio del 
CMG, nella cui analisi si è tenuto conto della flessibilità del rotore e della componente 
di momento angolare dovuta alla rotazione del gimbal attorno al proprio asse. Per 
completare la modellizzazione di questo dispositivo è stato eseguito il 
dimensionamento del motorino elettrico che fornisce la coppia di comando al gimbal. 
Nella seconda parte del capitolo verrà, brevemente, studiato il modello delle RW.    
3.1 I CMG 
        
        3.1.1  Introduzione   
I Control Moment Gyro sono dei dispositivi in grado di fornire coppia ad uno 
spacecraft mediante la variazione di direzione di un momento angolare costante 
prodotto da un rotore. Tenendo fissa la base del CMG e trascurando le eventuali 
inefficienze del dispositivo, dalla figura 3.1 si può scrivere: 
* 0gP g a                                                  (3.1) 
che indica come la potenza richiesta al motore, per far ruotare il gimbal, sia nulla. La 
(3.1) è stata ottenuta considerando che l asse del gimbal e quello del rotore siano 
perfettamente ortogonali tra di loro e trascurando la potenza necessaria a vincere le 
forze di attrito. La coppia fornita allo spacecraft è, approssimativamente: 
c g rg h
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Ricapitolando brevemente, con l ausilio della figura 3.2: 
  
Fig. 3.1 Effetto della variazione di direzione del momento angolare del rotore  
La coppia fornita dal CMG:  
Aumenta con il momento angolare del rotore rh
Aumenta con la velocità di rotazione del gimbal 
Cambia direzione con l angolo del gimbal 
Giace sempre in un piano perpendicolare all asse del gimbal g
Fig. 3.2 Disposizione della coppia fornita dal CMG rispetto al momento del rotore     
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A questo punto si può fare un confronto tra i CMG e le RW, in termini di potenza 
richiesta per generare la medesima coppia. In particolare si prendano in considerazione 
una RW e un CMG con le seguenti caratteristiche: 
20.04
r
J Kgm
 
6000
r
RPM
                                                          25h Nms
                                                          25Nms
Dove 
r
J e r sono rispettivamente: l inerzia e la velocità di rotazione del rotore; h e 
sono il momento angolare e la coppia fornita dal dispositivo. Con questi valori di 
inerzia e velocità angolare, per fornire i requisiti richiesti, la potenza necessaria è: 
15700
r
P W                                     (per la RW)   
0P W                          (valore teorico per il CMG) 
95P W                             (valore reale per il CMG)  
Il valore reale della potenza richiesta dal CMG per generare la coppia voluta è ottenuto 
tramite calcoli complicati che qui non sono riportati [rif.XX]. Da quanto mostrato, si 
evince un ulteriore vantaggio dei CMG rispetto alle RW.  
Come già spiegato in precedenza, per potere provvedere al controllo di assetto sui tre 
assi dello spacecraft, è necessario utilizzare almeno 3 CMG ma questi non garantiscono 
ridondanza in caso di failure di uno dei dispositivi. Per ovviare a questo inconveniente 
si utilizzano degli array con 4 CMG (fig. 3.3).  
Fig. 3.3 Array di 4 CMG  
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         3.1.2  Dimensionamento dei CMG 
 
Per dimensionare il Control Moment Gyro è necessario determinare: il momento 
angolare che deve fornire il rotore in modo che il satellite sia in grado di compiere la 
manovra richiesta nel tempo voluto. A questo scopo, le specifiche fornite sono; per il 
satellite: 
350 0 0
0 250 0
0 0 200
J      2Kgm
3deg/secm
Con J matrice di inerzia del satellite e m maximum slew rate (massima velocità del 
satellite). Per il CMG si ha: 
1 / secrad
21 / secrad
Dove  e sono la velocità e l accelerazione massime per i gimbal.  
Le manovre che il satellite deve essere in grado di compiere sono: 45° sull asse di roll e 
45° sull asse di pitch. Il dimensionamento deve essere fatto in modo da minimizzare il 
tempo impiegato per compiere la manovra. Lo studio è stato fatto per un array di 2 
CMG con un angolo di inclinazione, per l asse del gimbal,  pari a 54.74 e 
prendendo in considerazione una manovra di roll, in quanto è l asse con inerzia 
maggiore.  
Sotto queste ipotesi, per potere raggiungere la  maximum slew rate sull asse 
considerato, il satellite deve avere un momento angolare pari a: 
18.326x mH J         Nms 
Questo momento angolare deve essere fornito dal sistema di CMG. Nel caso 
considerato, array di 2 CMG, si ha: 
02 * h H
             0 9.172
Hh      Nms 
0h  si approssima a 10 Nms, compatibilmente con i CMG che si trovano in commercio.  
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Questo array preso in considerazione è in grado di fornire una coppia pari a: 
02 cos cos 10.58T h   Nm 
Dove con 
 
si è indicato l angolo di partenza del gimbal, che è stato posto pari a zero, 
mentre è la gimbal rate massima che può raggiungere il gimbal, 1  rad/sec.  
Per determinare il tempo necessario a completare una manovra si divide la stessa in tre 
fasi:  
1. Accelerazione: il satellite accelera da zero fino alla maximum slew rate 
2. Fase a velocità costante: il satellite si muove a velocità costante pari alla 
maximum slew rate. 
3. Decelerazione: il satellite rallenta fino ad una slew rate nulla, la manovra è 
completata. 
Per una manovra di roll, il satellite ha una accelerazione massima pari a: 
               0.0302x
x
T
J
  
2/ secrad 
Considerando il caso ideale e ipotizzando che la x , vista sopra, si possa considerare 
sempre costante; è possibile calcolare il tempo necessario, al satellite, per raggiungere 
la maximum slew rate: 
   1.73macc
x
t   sec 
In questo tempo il satellite si muove di moto uniformemente accelerato, quindi, 
percorre un angolo: 
   
21 0 .0 4 5 3
2a cc x acc
t
  rad 
Si ipotizza che nella fase di decelerazione il satellite percorra la stessa distanza angolare 
che nella fase di accelerazione. Durante la fase a velocità a costante il satellite dovrà 
percorrere un angolo pari a: 
cos 2 0.6947t acc   rad 
Il tempo necessario a completare questa fase è: 
     
cos
cos 13.76tt
m
t    sec 
Il tempo totale per eseguire una manovra di 45° sull asse di roll è: 
3 IL MODELLO DEGLI ATTUATORI 
49  
cos2 16.73roll acc tt t t   sec 
Con un procedimento analogo si ottiene il tempo totale necessario ad una manovra di 
45° sull asse di pitch: 
   cos2 16.24pitch acc tt t t   sec 
Come si vede, i due valori non differiscono di molto.  
Questa trattazione è stata fatta per dimostrare la bontà del sistema di CMG con il valore 
di 0h trovato. Per ottenere il momento angolare voluto di 10 Nms è necessario un rotore 
con le seguenti caratteristiche: 
      
20.0125
r
J Kgm
 
8 0 0n RPM 
Con 
r
J  inerzia e n numero di giri del rotore.  
Fig. 3.4 Andamento teorico della Slew Rate    
3.1.3 Il Problema dell Attrito  
Per realizzare un modello del CMG,  il più fedele possibile alla realtà, bisogna tenere 
conto del problema dell attrito. In questa trattazione è stato considerato solo l attrito tra 
il gimbal e la base su cui è montato. In realtà, l attrito, sarebbe presente anche  tra il 
rotore e il supporto attorno cui questo ruota. Quest ultimo non viene, qui, considerato in 
quanto si considera che il motorino elettrico che mantiene in rotazione il rotore sia 
dimensionato opportunamente per sopperire alle perdite dovute all attrito. Il modello di 
attrito qui utilizzato è quello che prende il nome di: Bilinear Friction Model  ( modello 
di attrito bilineare). Il modello prende il nome dal considerare un andamento lineare tra 
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la velocità di rotazione e la coppia di attrito, sia per le basse velocità che per quelle 
elevate, anche se con inclinazioni differenti. Il modello di attrito bilineare si basa 
sull ipotesi che la coppia resistente dovuta all attrito è proporzionale alla velocità di 
rotazione del gimbal. In particolare: si prendono in considerazione due valori limite:  
 
tr = Friction threshold rate. Indica il valore limite per la velocità di 
rotazione, in questo caso del gimbal, al di sopra del quale si considera che il 
sistema è in condizione di attrito dinamico. 
StT = Stiction Torque. Indica il valore della coppia in corrispondenza della 
tr . 
Ovviamente è necessario definire un coefficiente di attrito viscoso:  
3 .3 5e
 Nm/(rad/sec)                                            (3.2) 
I valori usati per la friction threshold rate e per la stiction torque sono: 
0.05* / 30tr pi  rad/sec                                            (3.3) 
3 3StT e Nm                                                       (3.4) 
In figura 3.5 è riportato l andamento di T al variare della .  
Fig 3.5 Modello di attrito bilineare   
Si vede chiaramente come il coefficiente di attrito, che è rappresenta il coefficiente angolare 
della retta di figura, sia molto più grande man mano che il valore della threshold rate si 
avvicina a zero. Ovviamente questa è una approssimazione lineare di una situazione reale molto 
più complessa.  
3 IL MODELLO DEGLI ATTUATORI 
51 
Per determinare la coppia di attrito, che servirà per dimensionare il motorino elettrico, 
si distinguono due casi: 
1. La  è minore della tr . Siamo in condizioni di basse velocità. La coppia di 
attrito è data da: 
( )StFric
Tr
TT                                                         (3.5) 
2. La  è maggiore della tr . Siamo in condizioni di alte velocità. In questo 
caso la coppia di attrito è data da: 
F r ic S tT T                                                          (3.6) 
Come già accennato, la coppia di attrito qui ricavata sarà utilizzata per dimensionare il 
motorino elettrico che serve a mettere in movimento i gimbal. Questo dimensionamento 
sarà discusso nel paragrafo 3.1.5.    
3.1.4 La Flessibilità del Rotore e l Inerzia effettiva del CMG  
Per realizzare un modello del CMG, il più fedele possibile alla realtà, è necessario 
tenere conto della rigidezza del dispositivo. Fino a questo momento si è considerato che 
il Control Moment Gyro sia infinitamente rigido; questo implica che il momento 
angolare è diretto lungo un solo asse. In realtà, la flessibilità tra l asse del rotore e 
quello del gimbal implica che, durante il funzionamento, il rotore possa inclinarsi, in 
avanti o indietro, rispetto all asse del gimbal. 
    
 
Fig. 3.6 CMG ideale 
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Fig. 3.7 CMG reale con rotore flessibile  
In questo modo, il momento angolare sarà diretto come in figura 3.7.  Questo comporta 
la presenza di una coppia significativa la cui valutazione è necessaria per dimensionare 
il motore elettrico che guida il gimbal. 
Per valutare gli effetti della flessibilità si introduce la costante di rigidezza dell asse del 
rotore: 
11000OAK   Nm/rad 
Con le notazioni di figura 3.7 si può scrivere: 
O AKr× h × o 
o, equivalentemente, in forma scalare: 
cos
r OAh K                                            (3.7) 
La 3.7 esprime la coppia lungo l asse di uscita (l asse del gimbal), dovuta alla rotazione 
del gimbal stesso. L espressione del momento angolare, sempre lungo l asse del 
gimbal, è: 
sing g r r
g r g r
h I h
I I I
sing g r rh I h                                           (3.8) 
dove 
g r g rI I I
rappresenta l inerzia totale del CMG, somma dell inerzia del rotore, 
r
I , e di quella del 
gimbal, gI ; gh è il momento angolare erogato dal CMG.   
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Considerando che l angolo  è piccolo, si può scrivere: 
sin
 
                                                      (3.9) 
cos 1            
Utilizzando le (3.9), dalla (3.7) si ricava che, sostituito nella (3.8), permette di 
scrivere: 
,g g e f fe t t iv ah I                                                (3.10) 
Con  
2
,
r
g effettiva g r
OA
hI I
K                                             (3.11) 
La (3.11)  esprime l inerzia effettiva del CMG, ottenuta dalla somma di g rI con il 
termine ricavato considerando la flessibilità del rotore. Tipicamente il valore de termine 
dovuto alla flessibilità è inferiore al 10% del valore di g rI : 
2
10%r g r
OA
h I
K . 
In definitiva, l effetto della flessibilità del rotore si può ricondurre ad un aumento 
dell inerzia del dispositivo; ciò implica la necessità di utilizzare una coppia maggiore 
per guidare il gimbal.     
        3.1.5  Il Motore del Gimbal  
Come già accennato, per guidare i gimbal è necessario utilizzare un motore elettrico 
che sia in grado di fornire la coppia necessaria a far ruotare il dispositivo attorno al 
proprio asse. Bisogna determinare il valore della coppia che deve essere fornita dal 
motore: 
2
r
g g r b r
OA
hI h
K                                            (3.12) 
Nella (3.12) compaiono due termini: il primo è legato agli effetti della flessibilità e 
rappresenta la coppia resistente dovuta, appunto, alla inflessione del rotore.  
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Il secondo termine, b rh , rappresenta una componente di resistenza dovuta al fatto 
che il momento angolare, costante, prodotto dal rotore, 
r
h ,  è portato in rotazione 
insieme al corpo del veicolo spaziale, che ruota con velocità angolare b . 
A questo punto è stato elaborato un modello  semplice che rappresenti  il motore 
elettrico.  
Si è considerato che la coppia generata si possa esprimere come: 
* *int( )m m q
q
VG V
V                                        (3.13) 
Dove, m è la coppia fornita da motore, mG è un valore costante che esprime il 
guadagno del motore, qV  è la quantizzazzione, esprime il fatto che il motore è in grado 
di fornire voltaggi quantizzati, cioè, in maniera discreta. V è il voltaggio che il motore 
dovrebbe esprimere per generare la coppia. L espressione int( )
q
V
V
 
indica che si deve 
arrotondare il valore del rapporto 
q
V
V
con l intero più vicino. 
Uguagliando il valore di m , ricavato dalla (3.13) con quello di g , ottenuto dalla 
(3.12),  si può dimensionare il motore. Si tratta di imporre che il motore sia in grado di 
generare la coppia richiesta per muovere il gimbal.   
Seguendo questo procedimento è stato dimensionato il motore. Dalla (3.12) si ottiene: 
0.9236 1g Nm Nm                                          (3.14) 
Per ottenere questo valore sono stati considerati i valori massimi ammissibili per e 
b . Alla coppia ricavata in (3.14) va aggiunto un contributo costante che tenga conto 
di eventuali perdite e di un margine di sicurezza. Per tanto la (3.14) diventa: 
1g Nm k                                          (3.14 bis) 
2 % gk
 
Nella (3.13) 
_
max min /(2 1)n bitqV V V
0.0049qV   Volt                                              (3.15)   
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Con  
m a x 1 0V     Volt 
m in 10V    Volt                                             (3.16) 
_ 12n bit  bit 
maxV  e minV
 
sono: il voltaggio massimo e quello minimo a cui può funzionare il motore; 
_n bit  è il numero di bit cui funziona il motore.  
Utilizzando i valori riportati in (3.15) e (3.16) si dimensiona il motore trovando il 
valore di mG . 
0.011mG  Nm/Volt                                            (3.17) 
In questo caso è stato deciso di utilizzare un motore con: 
0.021mG   Nm/Volt                                          (3.18) 
Poiché è quello che rispetta meglio i requisiti richiesti dal dimensionamento sopra 
eseguito.                
        3.1.6  Il Modello del CMG  
Lo studio, fino a questo momento, illustrato è servito ad implementare, su codice 
Matlab, un modello del Control Moment Gyro che rispecchi, il più fedelmente 
possibile, il reale comportamento del dispositivo.  
Di seguito viene illustrato il funzionamento di questo modello. 
Come già detto al capitolo 2, il sistema di attuazione deve fornire la coppia richiesta da 
controllore.  Con il valore che viene fuori dal PID si entra nel blocco di attuazione. Per 
prima cosa, calcolo, mediante la pseudoinversa, il valore di  gimbal rate necessario per 
ottenere la coppia richiesta, ric . Successivamente, integrando la gimbal rate, trovo 
l accelerazione che è necessario imprimere al gimbal : r ic , dove il pedice ric. sta per 
richiesta. Tramite la (3.12), imponendo:  
r i c
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Pinv
ric ricA
 
ric ric
0ricric bJ h
ric
ric
m
V
G
* *int( )ricm m q
q
VG V
V
r i c
ric tr
( )St ricFric
Tr
TT Fric ric StT T
nosi
m StT
m m FricT
si
m FricT
0( )/m bh J
no
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Fig. 3.8 Schema di funzionamento de modello del CMG 
calcolo la coppia richiesta al motore, 
ric , per muovere il gimbal con l accelerazione e 
la velocità volute dal controllore.  Con il valore di 
ric , entrando nella (3.13), calcolo il 
ricV , ovvero, il voltaggio necessario al motore per generare la coppia richiesta. Usando, 
nuovamente, la (3.13), questa volta con  il 
ricV calcolato al passo precedente, ricavo la  
m , che differisce dalla ric per la presenza del termine int( )
q
V
V
. Nota la m , devo 
ricavare la coppia di attrito che agisce sul dispositivo. Dal modello di frizione bilineare, 
trattato al paragrafo 3.1.3, ricavo la FricT e, di conseguenza, il valore finale di  m , 
epurato della coppia necessaria a vincere la forza di attrito; cioè la coppia motore che 
agisce effettivamente sul gimbal. A questo punto, ricavo la ric , cioè l accelerazione 
che il motore imprime al gimbal, verifico che questa sia compatibile con il suo valore di 
saturazione e procedo, per integrazione, a ricavare . Anche per faccio il confronto 
con il suo valore di saturazione ed infine, calcolo la coppia effettiva fornita dal CMG, 
in termini di variazione di momento angolare h . 
max
m a x
max
m ax
*h A
si
si
no
no
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3.2  Le Reaction Wheel  
 
        3.2.1 Introduzione  
Le Reaction  Wheel, ruote di reazione, sono dei dispositivi utilizzati nel controllo di 
assetto di satelliti e Spacecraft. Sono dei rotori che operano a basso numero di giri, 
vengono portati in rotazione e controllati mediante un motore elettrico. I livelli di 
coppia che si possono  ottenere vanno da 0.05 Nm a 2 Nm. In questo lavoro sono state 
utilizzate, insieme ai CMG, in una configurazione mista. Una routa di reazione e 
mostrata in figura (3.9).   
         3.2.2 Il Dimensionamento delle Reaction Wheel  
Per quanto riguarda le RW non è stato effettuato alcun tipo di dimensionamento. Si è 
scelto di utilizzare un tipo ruota già collaudato in sistemi di attuazione per Spacecraft di 
dimensioni simili a quello in oggetto.  In particolare, sono state usate delle ruote con le 
seguenti caratteristiche:  
0 .0585RWJ
2
*Kg m
3.42
RW
Max       
2/ secrad     
Per quanto riguarda il modello di attrito, è stato utilizzato lo stesso sviluppato per i 
CMG: il modello di frizione bilineare; con i seguenti parametri:  
3.3 5e    /( / sec)Nm rad 
0.05* / 30Tr pi    / secrad 
3 3StT e     Nm
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Il motore elettrico che muove le route è dello stesso tipo di quello usato per i CMG; con 
le seguenti caratteristiche:  
 
max 10V      Volt
min 10V    Volt
_ 12n bit    bit
0.021mG    /Nm volt
 
Fig. 3.9 Reaction Wheel    
3.2.3 Il Modello delle Reaction Wheel  
Anche per le Reaction Wheel è stato implementato il modello in codice Matlab, 
seguendo lo schema, del tutto simile a quello per i CMG, qui riportato in figura (3.10). 
Il modello funziona in maniera analoga a quanto visto per i Control Moment Gyro. 
L unica differenza, di fondamentale importanza, è che il CMG genera coppia variando 
la direzione del momento angolare, quindi il comando è dato sottoforma di velocità: 
gimbal rate; mentre le RW generano coppia variando il modulo del momento angolare, 
pertanto il comando deve essere dato sottoforma di accelerazione.    
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RW Pinv
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( ) RWStFric ric
Tr
TT
RW
Fric ric StT T
si
no
m StT
m m FricT
si
m FricT
no
3 IL MODELLO DEGLI ATTUATORI 
61  
Fig. 3.10 Schema di funzionamento del modello delle RW                      
m
RW
RWJ
 
Max
RW RW
* RWh A
Max
RW RW
3 IL MODELLO DEGLI ATTUATORI 
62                                
     
4   3 CONFIGURAZIONI A CONFRONTO 
64 
  Tre Configurazioni a Confronto 
 
In questo capitolo viene illustrata la campagna di simulazioni, che è stata svolta per 
analizzare le prestazioni del sistema di attuazione basato sui Control Moment Gyro, il 
cui funzionamento e implementazione sono stati precedentemente illustrati. Prima di 
procedere a mostrare i risultati ottenuti con le simulazioni, vengono, qui, presentate le 
tre configurazioni che sono state messe a confronto. Successivamente, sarà mostrato il 
generatore di profili che è stato studiato e implementato, su codice Matlab. Questo 
generatore è in grado di creare dei profili di manovra che vengono utilizzati come dato 
di ingresso nel simulatore, chiedendo che il sistema di attuazione sia in grado di far 
seguire, al veicolo spaziale, il profilo di manovra inserito. A conclusione del capitolo 
vengono mostrati i risultati ottenuti per alcune simulazioni più significative. Il set 
completo, dei risultati delle simulazioni, sarà inserito in appendice.    
4.1 Le  Tre Configurazioni  
In questo lavoro, sono state prese in considerazione 3 configurazioni possibili, per il 
sistema di attuazione:  
i)  2 CMG + 4 RW 
ii)  4 CMG a configurazione piramidale con =90° 
iii)  4 CMG a configurazione piramidale con =54.74°   
4.1.1 2 CMG + 4 RW  
Come già accennato al capitolo 1, questa configurazione è in grado garantire l agilità 
del satellite  su un piano, utilizzando i CMG. La presenza delle 4 Reaction  Wheel 
garantisce la possibilità di controllare il satellite anche sugli altri piani. Inoltre, i 2 
CMG non possono garantire alcun grado di ridondanza.  
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Nella eventualità di una avaria, per uno dei 2 dispositivi,  si perde completamente il 
requisito di agilità. Il satellite rimane comunque controllabile utilizzando le RW, la cui 
disposizione garantisce un grado di ridondanza. 
 
Fig. 4.1 Reaction Wheel a configurazione Piramidale 
L angolo di inclinazione della piramide è stato scelto pari a: 54.74 . Con questo 
valore si ottiene una piramide regolare a base quadrata. Questo tipo di sistema di 
attuazione prende il nome di sistema misto, poiché utilizza due diversi dispositivi per il 
controllo di assetto, i CMG e le RW. Con l utilizzo di due soli Control Moment Gyro è 
facile gestire le condizioni di singolarità, evitando che  il sistema rimanga imprigionato 
in una condizione in cui gli è impossibile scambiare coppia con il satellite. Il vantaggio 
di questo tipo di configurazione sta proprio nella semplicità con cui può essere gestita. 
Viceversa, gli svantaggi sono quelli già elencati: l incapacità di sopperire ad una 
eventuale avaria, la capacità di generare elevati valori di coppia di controllo solo su di 
un piano e la necessità di utilizzare un altro dispositivo, le Reaction Wheel, per avere il 
completo controllo del satellite.     
        4.1.2  4 CMG a Configurazione Piramidale. =90°  
In questa configurazione, i Control Moment Gyro sono utilizzati come unico 
dispositivo per il controllo di assetto. Sono disposti lungo i lati di un quadrato che 
costituisce la base di una piramide, in cui è l angolo di cui sono inclinate le facce 
rispetto alla base.  
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Gli assi dei gimbal sono sempre ortogonali alle facce della piramide e il vettore 
momento angolare è costretto a ruotare sul piano definito dalla faccia cui l asse del 
gimbal è perpendicolare. 
 
Fig. 4.2 CMG a configurazione piramidale con =90°  
Come si evince dalla figura 4.2, in questa configurazione ci sono due CMG, il CMG1 e 
il CMG3, che forniscono coppia nel piano x-z e due CMG, il CMG2 e il CMG4, che 
forniscono la coppia di controllo sul piano y-z. Questo sistema è, quindi, in grado di 
controllare completamente il satellite nello spazio. Come si vedrà dalle simulazioni 
svolte, per eseguire una manovra di roll vengono utilizzati i soli CMG1 e CMG3, 
mentre i CMG2 e CMG4 generano una piccola coppia, lungo z, richiesta 
dall accoppiamento del moto di rollio-imbardata. Viceversa, nel caso di manovra lungo 
l asse di pitch sono i CMG2 e CMG4  a fornire la coppia di controllo. Un vantaggio di 
questa configurazione rispetto a quella precedentemente analizzata è quello di garantire 
il requisito di agilità in tutte le direzioni, inoltre, l utilizzo di un solo tipo di dispositivo 
permette di semplificare la gestione del sistema di controllo.  
D altro canto, un indiscutibile svantaggio sta nel dovere tenere conto, in modo molto 
più complesso, del problema delle singolarità che, per questa configurazione, non è di 
semplice soluzione, come lo era per il caso piano dei 2 CMG.     
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        4.1.3   4 CMG a Configurazione Piramidale. =54.74° 
 
Questa configurazione si differenzia da quella precedentemente analizzata, solo per 
l angolo di inclinazione della piramide.  
Fig. 4.3 CMG a configurazione piramidale con =54.74°  
Il valore indicato per è lo stesso scelto, nella configurazione con 2 CMG e 4 RW, per 
la piramide di RW, cioè  =54.74°. La differenza tra questa configurazione e quella con 
=90° sta, essenzialmente, nella possibilità che tutti i 4 CMG forniscano coppia lungo 
gli assi di roll-pitch-yaw. Infatti , la variazione del momento angolare, prodotto da ogni 
singolo CMG, può essere proiettata lungo i tre assi di riferimento. In questo modo si 
garantisce, non solo, l agilità del sistema ma anche un grado di ridondanza. Il sistema 
può sopperire ad una avaria, mantenendo inalterata la possibilità di controllare, 
agilmente, il satellite. Come per la configurazione a =90°, anche in questo caso, è di 
fondamentale importanza il problema della gestione delle singolarità.       
4   3 CONFIGURAZIONI A CONFRONTO 
68 
4.2  Il Generatore di Profili         
 
Come già detto in § 2.1.2, quale dato di ingresso per il simulatore viene utilizzato un set 
di angoli di Eulero che descrivono la manovra richiesta al satellite. È stato, pertanto, 
necessario sviluppare un codice che sia in grado di generare un profilo di manovra tale 
da permettere al veicolo spaziale di svolgere la missione voluta. Il generatore in 
questione risolve un semplice problema lineare, allo scopo di determinare i coefficienti 
di una equazione lineare di grado n.  
L equazione in questione è proprio quella della traiettoria che deve essere seguita dal 
satellite. Per calcolare i coefficienti di questa equazione è necessario dare, in ingresso al 
generatore, le condizioni al contorno, ovvero, si impone che in determinati istanti il 
satellite si trovi in una precisa posizione e con una determinata velocità. In questo modo 
è possibile guidare il satellite per manovre: di puntamento multitarget, di strip mode, 
stereo mode, spot mode e quant altro. Il grado n dell equazione della traiettoria è 
definito in base alla manovra da calcolare. Se, per esempio, si vuole generare un profilo 
di manovra che faccia evolvere un angolo dal valore di 0° fino a 45°, in un tempo t , è 
sufficiente una equazione di grado 3: 
3 2 0ax bx cx d
                                               (4.1) 
con le condizioni al contorno: 
(0) 0x
(0) 0x
(4.2) 
( ) 45x t
( ) 0x t
e imponendo che per t t  sia 45x .  
Se, invece, si vuole ottenere un profilo che parta da 0° arrivi a 45° e poi torni a 0°, è 
necessaria una equazione di grado 5 con le condizioni al contorno riportate:  
5 4 3 2 0x bx cx dx ex f                                  (4.3)  
(0) 0x
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(0) 0x
 
1( ) 45x t
(4.4) 
1( ) 0x t
2( ) 0x t
2( ) 0x t
Con la solita avvertenza che per 2t t  sia 0x . 
Il testo del codice Matlab, che implementa il generatore di profili, è riportato in 
appendice.                       
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4.3  Le Simulazioni 
 
In questa sezione sono riportati i risultati più significativi, ottenuti durante la campagna 
di simulazioni svolta. Le tipologie di simulazioni svolte sono: 
Slew Manoeuvre per roll e pitch: 
Manovra 0° °  
Manovra - ° ° 
Spot Mode 
Stereo Mode    
        4.3.1  Slew Manoeuvre   
Le manovre di Slew consentono di portare il satellite ad un angolo di roll, o di pitch, 
fissato, partendo da una condizione di puntamento al Nadir. Nella campagna di 
simulazioni condotta sono state fatte le seguenti simulazioni, sia per angoli di roll, che  
di pitch:  
0°  10° 
0°  20° 
0°  30° 
0°  45°  
Inoltre sono state simulate delle manovre di Slew atte a raggiungere l angolo voluto, , 
partendo da un angolo :  
-10°  10° 
-20°  20° 
-30°  30° 
-45°  45°  
4   3 CONFIGURAZIONI A CONFRONTO 
71 
Ognuna delle manovre indicate è stata simulata sei volte utilizzando le configurazioni 
del sistema di attuazione analizzate in § 4.1. Le tre configurazioni sono state 
implementate sia con il modello degli attuatori nel caso reale, che nel caso ideale. In 
dettaglio, le configurazioni usate per le simulazioni sono:  
I. 2 CMG + 4 RW, modello ideale 
II. 2 CMG + 4 RW, modello reale 
III. 4 CMG  a piramide fittizia ( =90°), modello ideale 
IV. 4 CMG  a piramide fittizia ( =90°), modello reale 
V. 4 CMG  a piramide regolare( =54.74°), modello ideale 
VI.  4 CMG  a piramide regolare( =54.74°), modello reale    
        4.3.2  Spot Mode      
Come già ampiamente spiegato, i sistemi di attuazione basati su CMG mettono a 
disposizione dei valori di coppia molto elevati. Questo garantisce una elevata agilità del 
satellite nelle manovre ad alta rapidità.  
Un tipico scenario in cui è richiesta una grande agilità è quello che prevede una serie di 
puntamenti left looking right looking consecutivi. Questa manovra, denominata Spot 
Mode, permette al veicolo spaziale di acquisire, i successione, dei target posizionati alla 
sua destra e alla sua sinistra. Si tratta di una manovra attorno all asse di roll del 
satellite.  
Nelle simulazioni effettuate si è considerata una manovra, attorno all asse di roll, che 
porti il satellite ad acquisire un target posto a45° e, successivamente, un altro target 
posto a -45° rispetto alla path line (linea di puntamento al nadir, =0°); salvo poi 
tornare alla posizione di puntamento al Nadir.  
Nelle fig. da 4.4 a 4.9 è mostrato l andamento dell angolo di rollio, , ottenuto con le 
sei configurazioni usate per le simulazioni.    
4   3 CONFIGURAZIONI A CONFRONTO 
72 
 
Fig. 4.4 Angolo di rollio (2 CMG+4 RW, modello ideale)  
 profilo desiderato 
          profilo seguito 
Fig. 4.5 Angolo di rollio (2 CMG+4 RW, modello reale)   
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Fig. 4.6 Angolo di rollio (4 CMG =54.74°, modello ideale)    
Fig. 4.7 Angolo di rollio (4 CMG =54.74°, modello reale) 
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Fig. 4.8 Angolo di rollio (4 CMG =90°, modello ideale) 
Fig. 4.9 Angolo di rollio (4 CMG =90°, modello reale)  
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Come si vede dalle figure, tutte le configurazioni analizzate sono in grado di adempiere 
al requisito di agilità richiesto al sistema. La configurazione con 4 CMG a piramide 
fittizia ( =90°) è quella che garantisce l esecuzione della manovra nel minor tempo e 
con il più basso valore dell errore nel puntamento e con differenze minime tra modello 
ideale e modello reale. Per quanto riguarda il cluster di 4 CMG con  =54.74°, questo è 
in grado di eseguire la manovra richiesta ma in un tempo leggermente maggiore. Nel 
caso di modello reale, degli attuatori, oltre ad un piccolo ritardo, è presente un errore 
massimo di puntamento dell ordine di 1.5° gradi circa. La configurazione con sistema 
di attuazione misto, 2 CMG e 4 RW, risulta maggiormente performante per manovre 
che prevedono angoli di off-Nadir maggiori di 60°. Questo dipende dai limiti sul 
massimo momento angolare accumulabile dai CMG.    
         4.3.3  Stereo Mode   
Uno scenario molto interessante, per il campo di applicazione di satelliti per 
l osservazione della terra, prevede di acquisire uno stesso target per due volte 
consecutive. Una prima volta si fa l acquisizione del target con un angolo di anticipo 
a
 
e in un secondo momento con un angolo di ritardo 
r
(Fig. 4.10). Questa 
manovra, detta Stereo Mode, permette di acquisire l immagine in due istanti successivi 
e ravvicinati e sotto due angoli diversi, garantendo una migliore risoluzione 
dell immagine.  
Fig. 4.10 Manovra Stereo Mode 
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Le prestazioni richieste al sistema, per questo tipo di manovra, dipendono dall angolo 
di anticipo e di ritardo con il quale si sceglie di guardare il bersaglio. Più l angolo di 
osservazione, misurato a partire dal nadir del satellite, è grande maggiore sarà il tempo 
a disposizione del satellite per riorientarsi tra l osservazione front e quella back. Al 
contrario, per angoli di osservazione piccoli il satellite sarà in grado di acquisire un 
maggior numero di immagini nello stesso intervallo di tempo. 
Nelle figure che seguono sono riportati i risultati ottenuti simulando una manovra con 
angoli di anticipo e ritardo di 45 .    
   2 CMG 4 RW modello ideale  
 
Fig. 4.11 Andamento dell angolo di pitch      
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Fig. 4.12 Errore sugli angoli di assetto 
Fig. 4.13 Coppia fornita dai CMG  
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Fig. 4.14 Andamento degli angoli di gimbal e delle gimbal rate  
Fig. 4.15 Coppia fornita dalle RW  
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Fig. 4.16 Accelerazione delle RW  
   2 CMG 4 RW modello reale 
Fig. 4.17 andamento dell angolo di pitch  
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Fig. 4.18 Errore sugli angoli di assetto  
Fig. 4.19 Coppia fornita dai CMG  
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Fig. 4.20 Andamento degli angoli di gimbal e delle gimbal rate  
Fig. 4.21 Coppia fornita dalle RW  
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Fig. 4.22 Accelerazioni delle RW  
   4 CMG =90° modello ideale  
Fig. 4.23 Andamento dell angolo di pitch 
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Fig. 4.24 Errori sugli angoli di assetto  
Fig. 4.25 Coppia fornita dai CMG 1 e 2  
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Fig. 4.26 Coppia fornita dai CMG 3 e 4  
Fig. 4.27 And,mento degli angoli di gimbal  
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Fig. 4.28 Andamento delle gimbal rate  
   4 CMG =90° modello reale  
Fig. 4.29 Andamento dell angolo di pitch 
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Fig. 4.30 Errori sugli angoli di assetto  
Fig. 4.31 Coppia fornita dai CMG 1 e 2  
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Fig. 4.32 Coppia fornita dai CMG 3 e 4  
Fig. 4.33 And,mento degli angoli di gimbal  
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Fig. 4.34 Andamento delle gimbal rate     
4 CMG =54.74° modello ideale  
Fig. 4.35 Andamento dell angolo di pitch 
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Fig. 4.36 Errore sugli angoli di assetto  
Fig. 4.37 Coppia fornita dai CMG 1 e 2  
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Fig. 4.38 Coppia fornita dai CMG 3 e 4   
Fig. 4.39 Andamento degli angoli di gimbal  
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Fig. 4.40 Andamento delle gimbal rate     
4 CMG =54.74° modello reale 
Fig. 4.41 Andamento del angolo di picth  
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Fig. 4.42 Errore sugli angoli di assetto  
Fig. 4.43 Coppia fornita dai CMG 1 e 2  
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Fig. 4.44 Coppia fornita dai CMG 3 e 4  
Fig. 4.45 Andamento degli angoli di gimbal  
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Fig. 4.46 Andamento delle gimbal rate   
L analisi dei risultati delle simulazioni ci porta a concludere che, nel caso di sistema di 
attuazione misto, 2 CMG e 4 RW, la differenza di comportamento tra modello ideale e 
modello reale è sostanzialmente dovuta alla presenza, nel modello reale, di coppie 
lungo gli assi di roll e di yaw, che non dovrebbero essere interessati dalla manovra. Per 
controllare questi effetti vengono chiamate in causa le Reaction Wheel, che nel modello 
ideale rimangono inoperose. Anche il comportamento dei 2 CMG è profondamente 
diverso, nei due casi. Nel caso reale questi vengono utilizzati al massimo delle loro 
potenzialità per poter fare fronte alla maggiore coppia richiesta dal sistema. Tutto 
questo si ripercuote in un tempo maggiore impiegato, dal veicolo spaziale, per  
completare la manovra e tornare in una posizione di puntamento al Nadir. L errore di 
assetto risulta, comunque, minimo per entrambi i modelli.  
Per quanto riguarda i due cluster di soli CMG, le differenze tra il comportamento nel 
caso ideale e quello nel caso reale sono minime. Sono legate, esclusivamente, alla 
minore coppia fornita dal sistema di attuazione, nel caso di modello reale del CMG. Gli 
errori di assetto sono, tutta via, minimi e quindi accettabili.  
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Come ci si attendeva, nella configurazione a piramide fittizia, =90°,  sono soltanto i 
CMG 1 e 3 a fornire la coppia necessaria alla manovra, mentre gli altri due si occupano 
di far fronte ai piccoli effetti di accoppiamento presenti. Analizzando le figure (4.24) e 
(4.30) è palese come gli errori sui due assi non interessati alla manovra siano 
assolutamente minimi.  
Per quanto riguarda la configurazione a piramide regolare, =54.74°,  tutti i CMG 
contribuiscono alla manovra. Questo implica che saranno presenti delle coppie sugli 
assi di roll e yaw, che produrranno un errore, sull assetto del satellite (fig. 4.36 e 4.42), 
maggiore di quello osservato nel caso precedente. Tuttavia questo errore è ancora 
accettabile.                         
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   Conclusioni e Sviluppi Futuri 
  
5.1 Conclusioni    
Lo scenario che si sta delineando nel settore spaziale richiede che i satelliti di nuova 
generazione siano in grado di adempiere a stringenti requisiti di agilità. Lo studio qui 
riportato ha illustrato la possibilità di provvedere al controllo di assetto mediante 
sistemi di attuazione basati sull uso di Control Moment Gyro, i CMG. Questi 
dispositivi sono capaci di generare le elevate coppie di controllo richieste per garantire 
l agilità del satellite. Il problema principale, che si incontra studiando i sistemi di CMG, 
sta nell evitare il raggiungimento di condizioni di singolarità (§ 1.2). In questa 
relazione sono state illustrate alcune delle principali tecniche di guida per i CMG, 
basate sull impiego della Pseudoinversa (§ 2.2). Nello sviluppo del modello, utilizzato 
per svolgere una campagna di simulazioni, si è scelto di utilizzare la legge di guida più 
semplice: quella che fa uso della Pseudoinversa di Moore-Penrose. In seguito a questa 
scelta è stato eseguito il dimensionamento dei CMG. Sono stati analizzati due sistemi di 
attuazione. Uno misto, basato sul contemporaneo uso di CMG e delle più classiche 
Reaction Wheel (§ 4.1.1). I CMG si occupano di generare la coppia di controllo su un 
solo piano, garantendo l agilità per manovre lungo gli assi di tale piano, che 
tipicamente sono gli assi di roll e pitch. Le RW vengono utilizzate per controllare il 
satellite sull asse di yaw ed, eventualmente, per garantire un puntamento fine migliore 
di quello ottenuto con i CMG. Il secondo sistema di attuazione analizzato è costituito da 
soli CMG. Per questo genere di sistemi, in letteratura, sono presenti numerose 
configurazioni, composte da 3, 4, 5, 6 o più CMG. Questa analisi è stata mirata allo 
studio di due cluster di 4 Control Moment Gyro, disposti in una configurazione 
piramidale. I due cluster si differenziano solo per l angolo di inclinazione della 
piramide. In particolare si tratta, di una configurazione a piramide fittizia,  cioè con 
inclinazione pari a 90° (§ 4.1.2), e di  una con inclinazione di 54.74° (§ 4.1.3).  Dai 
risultati delle simulazioni effettuate, riportati in (§ 4.3), si evince la possibilità di 
garantire e gestire l agilità dei satelliti con i sistemi analizzati. La scelta di una 
configurazione di CMG rispetto ad un altra deve essere fatta in base alle necessità della 
singola missione. In particolare, la scelta di un sistema misto, 2 CMG e 4 RW, si può 
fare quando è opportuno preferire la semplicità di gestione del sistema, a scapito della 
sicurezza. Poiché il sistema non presenta alcun grado di ridondanza  per i CMG, una 
avaria di questi pregiudica l agilità del veicolo spaziale. D altra parte, il caso di due soli 
CMG è molto facile da gestire per quanto riguarda la singularity avoidance. Le 
configurazioni di 4 Control Moment Gyro garantiscono l agilità del satellite nello 
spazio e la configurazione con inclinazione della piramide di 54.74° garantisce anche 
un grado di ridondanza del sistema. Come contro altare c è la complessità di soluzione 
per il problema delle singolarità. Dai risultati ottenuti nella campagna di simulazioni, si 
evince che il comportamento dei CMG, nel caso reale, differisce di poco da quello che 
si avrebbe idealmente, cioè considerando che il dispositivo sia privo di attrito e che il 
rotore sia infinitamente rigido in modo da potere trascurare gli effetti dovuti alla 
flessibilità. Questo risultato è dovuto alla modalità con cui viene guidato il satellite, 
cioè: i profili ottenuti con il generatore (§ 4.2) variano gradualmente, facendo in modo 
che la coppia richiesta al sistema di attuazione, istante per istante, sia compatibile con  
quella effettivamente erogabile. 
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5.2  Sviluppi Futuri 
  
Come detto in (§ 2.1.5), nel modello sviluppato è stato assunto che i sensori di 
posizione siano ideali. Un passo avanti nello sviluppo del modello completo del sistema 
può essere la definizione e l implementazione di un modello per i sensori di posizione. 
Un ulteriore passo potrà essere lo studio di un ottimizzatore della cinematica, che riesca 
a ottenere dei profili di manovra ottimi in modo da minimizzare ulteriormente i tempi 
richiesti per svolgere la missione. Conseguentemente, l uso di una cinematica 
ottimizzata consente di sfruttare a pieno le potenzialità dei CMG. Sempre con 
l intenzione di sviluppare ulteriormente lo studio svolto, si può pensare di analizzare il 
comportamento dei sistemi di CMG, utilizzando una legge di guida diversa da quella 
qui studiata, comparare i risultati con quelli qui riportati e verificare l opportunità di 
appesantire il modello di calcolo. La necessità di modificare la legge di guida sarà 
necessaria nel momento in cui si voglia realizzare un sistema che sia in grado, 
autonomamente, di tenersi lontano dalle condizioni di singolarità. A differenza del 
sistema qui studiato che necessita di un generatore profili che eviti di farlo giungere in 
singolarità. Un altro componete del modello che può essere studiato ancor più 
approfonditamente è il controllore. Il controllore, qui utilizzato, è di tipo lineare, un 
PID (§ 2.1.6). Si può pensare di impiegare una tecnica di controllo più accurata, ad 
esempio tecniche del tipo h-infinito.                              
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A.1 Matrice di trasformazione   
Si riporta la matrice di trasformazione tra la terna di riferimento orbitale e quella assi 
corpo.    
cos cos sin sin sin cos sin sin cos cos sin sin
cos sin sin sin cos cos cos sin sin cos sin sin
sin cos sin cos cos
ORF BRFT
 
A.2 Parametro Gravitazionale della Terra   
14 3 23.98603 /sece m
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B.1  Slew Manoeuvre 0° 30° di roll   
2 CMG 4 RW modello ideale  
Fig. B.1  angolo di roll 
 profilo desiderato 
                     profilo seguito  
Fig. B.2 Errore di assetto   
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Fig. B.3 Coppia generata dai CMG  
Fig. B.4 Gimbal rate e angoli di gimbal   
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Fig. B.5 Coppia generata dalle RW    
Fig. B.6  Accelerazione delle RW   
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     2 CMG + 4 RW, modello reale  
Fig. B.7 angolo di roll      
Fig. B.8  Errore di assetto   
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Fig. B.9 Coppia generata dai CMG    
Fig. B.10  Gimbal rate e angoli di gimbal  
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Fig. B.11 Coppia generata dalle RW    
Fig. B.12  Accelerazione delle RW   
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4 CMG =90°, modello ideale   
Fig. B.13 angolo di roll  
Fig. B.14  Errore di assetto     
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Fig. B.15 Coppia fornita dai CMG 1 e 2    
Fig. B.16 Coppia fornita dai CMG 3 e 4   
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Fig. B.17 gimbal rate   
Fig. B.18 angoli di gimbal     
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4 CMG =90°, modello reale  
Fig. B.19 angolo di roll   
Fig. B.20 Errore di assetto 
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Fig. B.21 Coppia fornita dai CMG 1 e 2  
Fig. B.22 Coppia fornita dai CMG 3 e 4    
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Fig. B.23 gimbal rate  
Fig. B.24 angoli di gimbal     
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4 CMG =54.74°, modello ideale  
Fig. B.25angolo di roll   
Fig. B.26  Errore di assetto 
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Fig. B.27 Coppia generata dai CMG 1 e 2  
Fig. B.28  Coppia generata dai CMG 3 e 4  
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Fig. B.29  gimbal rate  
Fig. B.30  Angoli di gimbal     
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4 CMG =54.74°, modello reale  
Fig. B.31 angolo di roll  
Fig. B.32 Errore di assetto  
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Fig. B.33  Coppia generata dai CMG 1 e 2    
Fig. B.34 Coppia generata dai CMG 3 e 4  
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Fig. B.35 gimbal rate    
Fig. B.36 Angoli di gimbal   
  
120
B.2  Slew Manoeuvre 0° 20° di pitch   
2 CMG 4 RW modello ideale  
Fig. B.37  angolo di pitch 
 profilo desiderato 
                     profilo seguito  
Fig. B.38 Errore di assetto 
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Fig. B.39 Coppia generata dai CMG  
Fig. B.40 Gimbal rate e angoli di gimbal   
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Fig. B.41 Coppia generata dalle RW    
Fig. B.42  Accelerazione delle RW   
  
123
     2 CMG + 4 RW, modello reale  
Fig. B.43 angolo di pitch    
Fig. B.44  Errore di assetto   
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Fig. B.45 Coppia generata dai CMG    
Fig. B.46  Gimbal rate e angoli di gimbal  
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Fig. B.47 Coppia generata dalle RW    
Fig. B.48  Accelerazione delle RW   
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4 CMG =90°, modello ideale  
Fig. B.49 angolo di pitch  
Fig. B.50  Errore di assetto    
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Fig. B.51 Coppia fornita dai CMG 1 e 2    
Fig. B.52 Coppia fornita dai CMG 3 e 4   
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Fig. B.53 gimbal rate    
Fig. B.54 angoli di gimbal    
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4 CMG =90°, modello reale  
Fig. B.55 angolo di pitch   
Fig. B.56 Errore di assetto  
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Fig. B.57 Coppia fornita dai CMG 1 e 2  
Fig. B.58 Coppia fornita dai CMG 3 e 4    
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Fig. B.59 gimbal rate  
Fig. B.60 angoli di gimbal     
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4 CMG =54.74°, modello ideale  
Fig. B. 61 Angolo di pitch   
Fig. B.62  Errore di assetto 
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Fig. B.63 Coppia generata dai CMG 1 e 2  
Fig. B.64  Coppia generata dai CMG 3 e 4  
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Fig. B.65  gimbal rate  
Fig. B.66  Angoli di gimbal     
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4 CMG =54.74°, modello reale  
Fig. B.67 angolo di pitch  
Fig. B.68 Errore di assetto  
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Fig. B.69  Coppia generata dai CMG 1 e 2    
Fig. B.70 Coppia generata dai CMG 3 e 4  
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Fig. B.71 gimbal rate    
Fig. B.72 Angoli di gimbal   
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